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Povzetek
Pred nekaj leti se je znotraj skupine brezpilotnih letal z vrtečimi krili pojavila
nova vrsta letal z zanimivimi dinamičnimi in aerodinamičnimi lastnostmi, ki
bi jo lahko poimenovali vsevrteča letala. Princip delovanja vsevrtečih brez-
pilotnih letal je zelo preprost. Pogonski motor s propelerjem je pritrjen na
krilo tako, da se krilo vrti okoli vertikalne osi, pri čemer se ustvarja potrebni
aerodinamični vzgon letala. Za razliko od klasičnih letal z vrtečimi krili, kjer
se krila letala vrtijo glede na trup letala, se v primeru vsevrtečih letal istoča-
sno s krilom vrti tudi preostali del letala. Prednosti takih letal so predvsem
v pasivni stabilnosti letala, nizkem zračnem uporu, mehanski enostavnosti
in nizkih stroških izdelave. Upravljanje vsevrtečega letala v prostoru je iz-
vedeno na podoben način kot pri helikopterju. Ker pa se letalo v celoti vrti,
je sistem za upravljanje letala popolnoma odvisen od poznavanja orienta-
cije letala v prostoru. In ker se taka letala običajno vrtijo razmeroma hitro,
postane določanje orientacije letala z inercialnim senzorskim sistemom velik
izziv.
V disertaciji se posvetimo problematiki, povezani z uporabo senzorjev
inercialne merilne enote na dvokrilnem vsevrtečem letalu. V prvem delu
disertacije razvijemo matematični model enokrilnega in dvokrilnega vsevrte-
čega letala, ki temelji na teoriji dinamične gibalne količine elementov (angl.
unsteady blade element momentum theory) in omogoča simulacijo vodorav-
nega leta, vertikalnega leta navzgor in lebdenja. Opravimo kvalitativno ovre-
dnotenje razvitega dinamičnega modela letala, ki pokaže dobro ujemanje s
teoretičnimi predvidevanji, empiričnimi ugotovitvami in rezultati naprednej-
šega modela enokrilnega letala.
V nadaljevanju s pomočjo modela letala proučimo signale magnetometra
in pospeškometra v različnih režimih leta dvokrilnega letala. Simulacijska
študija signalov pokaže, da signali magnetometra niso problematični, med-
tem ko je v signalih pospeškometra vsebovanih mnogo dinamičnih motenj,
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ki so posledica zapletenega sestavljenega gibanja letala. Pokažemo, da sta
v meritvah pospeškometra najbolj problematični motnji radialni pospešek
zaradi vrtenja letala ter translacijski pospešek letala, ki je rezultat mnogih
različnih dejavnikov tekom leta. Izkaže se, da glavni motnji v translacijskem
pospešku letala nastaneta zaradi spreminjanja sile vzgona ter sile propelerjev
tekom vodoravnega leta. Pokazali smo, da je mogoče s primerno strategijo
regulacije hitrosti vrtenja propelerjev zmanjšati motnjo, ki jo povzročata
propelerja.
Na podlagi rezultatov študije signalov razvijemo algoritme za obdelavo
senzorskih signalov z namenom določanja orientacije letala, pri čemer sta
ključna algoritem, ki iz meritev pospeškometra izloči radialni pospešek zaradi
vrtenja letala, ter algoritem za združevanje senzorskih meritev. Izločevanje
radialnega pospeška izvedemo na podlagi meritev žiroskopa in informacije o
relativni legi pospeškometra. Predstavimo tudi postopek kalibracije, ki ga
opravimo v fazi lebdenja letala in v petih korakih določi potrebne geometrij-
ske parametre senzorja pospeška. Združevanje senzorskih meritev izvedemo
s Kalmanovim ﬁltrom, ki podatke inercialne merilne enote ne združuje na ni-
voju orientacije telesa, kakor je to v praksi običajno, pač pa podatke merilne
enote združuje na najnižjem možnem nivoju, ki ga imenujemo nivo opazova-
nja vektorjev (angl. vector observations). Pri izvedbi algoritma za združe-
vanja podatkov razvijemo model za opis dinamike vektorja, ki ga opazujemo
z rotirajočega koordinatnega sistema, ter logiko za ugotavljanje veljavnosti
meritev vektorjev gravitacije in magnetnega polja, ki temelji na preverja-
nju velikosti izmerjenih vektorjev in kota med obema opazovanima vektor-
jema. Rezultat združevanja senzorskih podatkov sta ocena vektorja pospeška
gravitacije in vektorja gostote magnetnega polja Zemlje, na podlagi katerih
nato določamo orientacijo letala. Predstavimo postopke za določitev orienta-
cije letala s pomočjo poenostavljenega elektronskega kompasa, elektronskega
kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona ter metode TRIAD. Predstavimo
tudi dva postopka, ki iz ocene orientacije osi vrtenja letala določita orien-
tacijo diska letala, katera vsebuje posredno informacijo o smeri in hitrosti
vodoravnega leta letala.
Predlagane algoritme namenskega senzorskega sistema najprej ovredno-
timo eksperimentalno v nadzorovanem testnem okolju, kjer se osredotočimo
na učinkovitost algoritma za izločanje radialnega pospeška ter algoritma za
združevanje podatkov. Pokažemo, da so predlagani algoritmi pravilno zasta-
vljeni in omogočajo izvedbo kvalitetnega senzorskega sistema za določanje
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orientacije hitro vrtečega se telesa. Pokažemo tudi, da je opazovanje vektorja
magnetnega polja z vsevrtečega letala bolj občutljivo na zakasnitve zaradi
obdelave signalov. Nazadnje senzorski sistem ovrednotimo še s pomočjo
simuliranega leta dvokrilnega vsevrtečega letala. Pri tem pokažemo, da so
predlagani algoritmi uspešni pri izločitvi vseh motenj, ki izvirajo iz narave
vsevrtečega letala in jih simulacija uspe predvideti. Disertacijo zaključimo
z ugotovitvijo, da je predlagani senzorski sistem primeren za nadaljnje
raziskave na realnem letalu.
Ključne besede: brezpilotna letala, vsevrteča letala, dinamični model, si-
mulacije, inercialni senzorski sistem, izločanje rotacijskega pospeška, obde-
lava signalov, združevanje podatkov, ocenjevanje orientacije.
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Abstract
Recently, a new type of rotary-wing unmanned aerial vehicles has emerged
which exhibit interesting dynamic and aerodynamic properties. Because of
their nature it is possible to refer to these new vehicles as all-rotating un-
manned aerial vehicles. The basic idea behind the all-rotating aerial vehicles
is quite simple. Essentially, they all consist of a motor driven propeller, which
is attached to a wing in a way that forces the wing to spin freely around the
vertical axis, producing the lift required to achieve ﬂight. In contrast with a
typical rotary-wing aerial vehicle, where wings rotate relative to the fuselage,
the entire body of an all-rotating vehicle rotates together with the wing. Such
vehicles are interesting because of their passive stability, low body drag, me-
chanical simplicity and low cost. The ﬂight control principle of these vehicles
is similar to that of helicopters. However, due to their all-rotating nature,
their ﬂight control mechanism must rely solely on attitude determination.
Since the all-rotating aerial vehicles spin at very high angular velocities, the
application of an inertial sensor system and attitude determination require
special attention.
In the following thesis we address the challenges of using an inertial mea-
surement unit onboard a two-winged all-rotating aerial vehicle. In the ﬁrst
part we develop a mathematical model of one- and two-winged vehicles. The
model is based on the unsteady blade element momentum theory and can
be applied to forward ﬂight, ascending vertical ﬂight and hover. We validate
the presented model qualitatively, showing that it agrees well with theoreti-
cal predictions, empirical ﬁndings and simulation results of a more advanced
vehicle model.
We then use the developed model of a two-winged vehicle to study the
magnetometer and accelerometer signals in various regimes of ﬂight. The
study shows that the magnetometer signals are not problematic, while the
accelerometer signals contain many disturbances which are caused by the
v
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complex dynamics of the all-rotating aerial vehicle. We demonstrate that
the two most critical disturbances of the accelerometer measurements are the
radial acceleration which is the result of the spinning motion of the vehicle
and the translational acceleration which is the result of various circumstances
during the ﬂight. We show that the critical translational acceleration distur-
bances occur due to the periodic variation of the aerodynamic and propeller
forces. We present a strategy for propeller speed control, which helps reduce
the propeller induced disturbances.
Based on the signal analysis we develop sensor signal processing algo-
rithms, which aim to extract the information about the attitude of the ve-
hicle. Special attention is given to the algorithm that eliminates the radial
acceleration and to the data fusion algorithm. The radial acceleration is elim-
inated from the accelerometer measurements based on gyroscope measure-
ments and on the information about the accelerometer relative position and
orientation. We present a ﬁve-step calibration procedure that determines the
required geometrical parameters of the accelerometer during hovering ﬂight
of the vehicle. The data fusion algorithm is based on the Kalman ﬁlter. The
sensor data fusion is not performed on the attitude level (i.e. Euler angles
or quaternions) as is common practice. Instead, the data that is obtained
from the inertial measurement unit is fused on the most basic level of vec-
tor observations. We present a model that describes the dynamics of the
vector, which is observed from a rotating frame. We also develop a system
that evaluates the validity of the gravity vector and geomagnetic ﬁeld vector
measurements based on vector magnitudes and the angle between the two
observed vectors. As a result of the proposed data fusion algorithm, the esti-
mates of the gravity vector and geomagnetic ﬁeld vector are obtained, which
are then used to determine the attitude of the vehicle. We present the vehicle
attitude determination procedures, which are based on a simpliﬁed electronic
compass, a tilt-compensated electronic compass and a TRIAD method. We
present two procedures for determining the attitude of the vehicle disk based
on the orientation of the spin axis of the vehicle. The knowledge about the
disk orientation is beneﬁcial since it provides information about the forward
ﬂight speed and direction.
The proposed algorithms are ﬁrst evaluated experimentally in a con-
trolled test environment where we focus on the eﬃciency of the radial
acceleration elimination algorithm and the data fusion algorithm. The
experiments show that the algorithms are well-founded and enable quality
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attitude determination of a spinning body. We also demonstrate that the
geomagnetic ﬁeld vector observations are more time-critical and therefore
sensitive to signal processing delays. Finally, the proposed inertial sensor
system is evaluated in a simulated experiment with a two-winged all-rotating
aerial vehicle. The results show that the proposed algorithms eﬃciently
eliminate all the problematic sensor signal disturbances, which the simu-
lation is able to predict. We conclude that the proposed sensor system is
suitable for further investigation on a real two-winged all-rotating aerial
vehicle.
Key words: unmanned aerial vehicles (UAVs), all-rotating aerial vehicles,
dynamic model, simulation, inertial sensor system, rotational acceleration
elimination, signal processing, data fusion, attitude estimation.
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Ct koeﬁcient potiska propelerja
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Fd
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Nm
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koeﬁcient linearnega člena navora upora Mupor
dkvad
Nm
(rad/s)2
koeﬁcient kvadratnega člena navora upora Mupor
dˆ
i
3 c ocena vektorja d
i
3, ki jo dobimo na podlagi rezul-
tatov kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona
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dˆ
i
3 t ocena vektorja d
i
3, ki jo dobimo na podlagi rezul-
tatov metode TRIAD
D m premer propelerja
dA m2 površina kolobarja diska rotorja
dD N sila upora elementa krila
dD N vektor sile upora elementa krila
dL N sila vzgona elementa krila
dL N vektor sile vzgona elementa krila
dmA kg efektivna masa zraka na katero element krila
vpliva in jo pospešuje skozi kolobar diska rotorja
dTBET N sila potiska elementa krila kot jo predvidi teorija
BET
dTMT N sila potiska, kot jo predvidi teorija MT in ki na-
stane zaradi induciranega toka zraka skozi kolobar
diska rotorja
dxb m širina elementa krila
e Eulerjevo število
e vektor vzdolž osi vrtenja testne mizice
f m
s2
vektor speciﬁčne sile
fP pomožni parameter Prandtlovega faktorja izgub
FP
F N vektor celotne sile, ki deluje na letalo
Fb telesni koordinatni sistem, vpet v telo letala
Fi lokalni referenčni inercialni koordinatni sistem
Fs senzorski koordinatni sistem
Fu pomožni koordinatni sistem, vpeljan pri modelira-
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Ft pomožni koordinatni sistem metode TRIAD
Fd koordinatni sistem diska letala
Fgrav N vektor gravitacijske sile
Fkrilo L N vektor celotne sila vzgona krila
Fkrilo L N celotna sila vzgona krila
FkriloD N vektor celotne sile upora krila
FkriloD N celotna sila upora krila
xxvi
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g m
s2
vektor gravitacijskega pospeška
g m
s2
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s2
;
tudi normalizirana enota za velikost pospeška
gx, gy, gz
m
s2
komponente vektorja gravitacijskega pospeška
♦g˜s m
s2
izmerjeni vektor gravitacijskega pospeška, ki ga
dobimo iz meritev pospeškometra, ko eliminiramo
radialni pospešek zaradi vrtenja letala
gref ms2 referenčni vektor gravitacijskega pospeška, ki ga v
testnem okolju določimo na podlagi kotne pozicije
mizice
H merilna matrika Kalmanovega ﬁltra
I točka izhodišča referenčnega koordinatnega sis-
tema Fi
I identična matrika
Ib kgm2 tenzor vztrajnostnih momentov letala
Ix, Iy, Iz kgm2 glavni vztrajnostni momenti letala
i1, i2, i3 bazni vektorji referenčnega koordinatnega sistema
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J korak napredovanja propelerja (angl. propeller ad-
vance ratio)
klin
N
(m/s)
koeﬁcient linearnega člena upora letala
kkvad
N
(m/s)2
koeﬁcient kvadratnega člena upora letala
kpa
min−1
rad
faktor proporcionalne odvisnosti amplitude ciklič-
nega krmiljenja propelerjev Pcyc od amplitude ci-
kličnega krmiljenja zakrilc Acyc
K ojačenje Kalmanovega ﬁltra
m T vektor gostote magnetnega polja
m kg masa letala
m˜ T velikost izmerjenega vektorja gostote magnetnega
polja
M Nm vektor celotnega navora, ki deluje na letalo
Mupor Nm vektor navora upora, ki nastane zaradi rotacijskega
gibanja okoli osi nagiba krila
Mby krilo Nm komponenta navora krila vzdolž y
b koordinatne osi
telesnega koordinatnega sistema
∆M ix Nm pravokotni impulz umetno dodanega navora, na-
menjen perturbaciji letala
n s−1 hitrosti vrtenja propelerja enokrilnega letala; ko-
lektivna komponenta hitrosti vrtenja propelerjev
dvokrilnega letala
n+ s−1 celotna hitrost vrtenja propelerja dvokrilnega le-
tala, ki leži na pozitivnem delu koordinatne osi yb
n− s−1 celotna hitrost vrtenja propelerja dvokrilnega le-
tala, ki leži na negativnem delu koordinatne osi
yb
∆n s−1 ciklična komponenta hitrosti vrtenja propelerjev
dvokrilnega letala
∆n+ s−1 ciklična komponenta hitrosti vrtenja propelerja
dvokrilnega letala, ki leži na pozitivnem delu ko-
ordinatne osi yb
∆n− s−1 ciklična komponenta hitrosti vrtenja propelerja
dvokrilnega letala, ki leži na negativnem delu ko-
ordinatne osi yb
xxviii
simbol enota opis
Nb število krakov rotorja
N število zadnjih vzorcev diskretnega signala, ki jih
uporabimo za izračun tekočega povprečja; red niz-
koprepustnega ﬁltra
Nωs red nizkoprepustnega sita za ﬁltriranje signala iz-
merjene hitrosti vrtenja letala
Ns red nizkoprepustnega ﬁltra za povprečenje signalov
znotraj enega obrata letala
Nmag norm red nizkoprepustnega sita za ﬁltriranje signala ve-
likosti izmerjenega vektorja magnetnega polja
Ngrav norm red nizkoprepustnega sita za ﬁltriranje signala ve-
likosti izmerjenega vektorja gravitacijskega pospe-
ška
Ngrav angle red nizkoprepustnega sita za ﬁltriranje signala kota
med izmerjenim vektorja gravitacijskega pospeška
in oceno vektorja magnetnega polja
nbs enotin vektor, ki v telesnem koordinatnem sistemu
opisuje os rotacije letala v fazi pasivno stabilnega
lebdenja
nTPP normalni enotin vektor na ravnino konca kraka (tj.
ravnino diska rotorja)
p m vektor pozicije letala v referenčnem koordinatnem
sistemu
p0 m vektor začetne pozicije letala v referenčnem koor-
dinatnem sistemu
Q procesna kovariančna matrika Kalmanovega ﬁltra
r m radialna oddaljenost elementa krila od osi rotacije
rotorja
r1 m radij notranje meje kolobarja diska rotorja
r2 m radij zunanje meje kolobarja diska rotorja
rBA m vektor, ki kaže od težišča letala v točki B do točke
A na letalu, kjer se nahaja senzor pospeška
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rIB m vektor, ki kaže od točke izhodišča I referenčnega
koordinatnega sistema Fi do točke izhodišča te-
lesnega koordinatnega sistema Fb v točki težišča
letala B
rs m razdalja med pospeškometrom in osjo vrtenja le-
tala s
R merilna kovariančna matrika Kalmanovega ﬁltra
Pcyc min−1 amplituda cikličnega krmiljenja hitrosti propeler-
jev pri dvokrilnem letalu
P kovariančna matrika napake v oceni vektorja sta-
nja xˆ
R m radij diska rotorja
Rbi rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz referenčnega v telesni koordinatni sistem
Rib rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz telesnega v referenčni koordinatni sistem
Rsb rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz telesnega v senzorski koordinatni sistem
Rsu rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz pomožnega sistema Fu v senzorski ko-
ordinatni sistem
Rsd rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz koordinatnega sistema diska letala v sen-
zorski koordinatni sistem
Rds rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz senzorskega koordinatnega sistema v ko-
ordinatni sistem diska letala
Rdt rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz pomožnega sistema metode TRIAD v ko-
ordinatni sistem diska letala
Rit rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz pomožnega sistema metode TRIAD v re-
ferenčni koordinatni sistem
xxx
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Rti rotacijsko-transformacijska matrika, ki preslika
vektor iz referenčnega koordinatnega sistema v po-
možni sistem metode TRIAD
Rˆ
di
t ocena orientacije letala kot jo pridobimo z metodo
TRIAD, zapisana v obliki rotacijske matrike
Rˆ
di
c ocena orientacije letala kot jo pridobimo z uporabo
elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona, zapisana v obliki rotacijske matrike
s premica, ki označuje os vrtenja letala
s1, s2, s3 bazni vektorji senzorskega koordinatnega sistema
Fs
t s čas
tk s trenutek k-tega koraka Kalmanovega ﬁltra
tk+1 s trenutek (k + 1)-tega koraka Kalmanovega ﬁltra
∆t s časovna dolžina med dvema zaporednima kora-
koma Kalmanovega ﬁltra; tudi dolžina med dvema
zaporednima vzorcema diskretnega signala
∆tp s časovna zakasnitev v podajanju ocene orientacije,
ki nastane zaradi obdelave signalov
t1, t2, t3 bazni vektorji pomožnega koordinatnega sistema
metode TRIAD Ft
T N velikost sile potiska letala (angl. thrust)
Tman fwd s predvideno trajanje manevra letala ob prehodu v
vodoravni let
Tsens s perioda vzorčenja senzorskih signalov
u1,u2,u3 bazni vektorji pomožnega koordinatnega sistema
Fu
U m
s
relativna hitrost zraka, ki priteka na element krila
U0.75
m
s
relativna hitrost zraka U , opazovana na treh četr-
tinah dolžine krila enokrilnega letala
U točka izhodišča pomožnega koordinatnega sistema
Fu
v m
s
vektor translacijske hitrosti letala
vx, vy, vz
m
s
komponente vektorja translacijske hitrosti letala v
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vTPP ‖ ms komponenta translacijske hitrosti letala v, ki je
vzporedna ravnini diska rotorja
V m
s
relativna hitrost prostega zraka vzdolž osi vrtenja
propelerja (angl. axial free-stream velocity)
V+
m
s
relativna hitrost prostega zraka vzdolž osi vrtenja
propelerja, ki leži na pozitivnem delu koordinatne
osi yb
vi
m
s
hitrost induciranega toka zraka, ki prehaja skozi
kolobar diska rotorja
V∞ ms vektor relativne hitrost prostega zraka glede na
disk rotorja (angl. free-stream velocity)
V∞
m
s
relativna hitrost prostega zraka glede na disk ro-
torja (angl. free-stream velocity)
wf ms2 vektor širokopasovnega šuma senzorskega signala
pospeškometra
wm T vektor širokopasovnega šuma senzorskega signala
magnetnega senzorja
wω rads vektor širokopasovnega šuma senzorskega signala
žiroskopa
W antisimetrična matrika (angl. skew-symmetric ma-
trix), ki jo tvorimo iz vektorja −ωd
xb, yb, zb koordinatne osi telesnega koordinatnega sistema
Fb
xi, yi, zi koordinatne osi referenčnega koordinatnega sis-
tema Fi
xcp koeﬁcient centra potiska krilnega proﬁla
xˆ ocena vektorja stanja
z vektor meritev Kalmanovega ﬁltra
α rad vpadni kot pod katerim zrak vpada na tetivo ele-
menta
α rad referenčna kotna pozicija testne mizice
α0.75 rad vpadni kot α, opazovan na treh četrtinah dolžine
krila enokrilnega letala
xxxii
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α0.75− rad vpadni kot α pri dvokrilnem letalu, opazovan na
treh četrtinah dolžine krila, ki leži na negativnem
delu osi xb
α0.75+ rad vpadni kot α pri dvokrilnem letalu, opazovan na
treh četrtinah dolžine krila, ki leži na pozitivnem
delu osi xb
αTPP rad vpadni kot diska rotorja
β rad konusni kot rotorja (angl. coning angle)
β rad kot naklona ravnine testne mizice
δa rad kot odklona zakrilca (pozitiven kot pomeni odklon
navzdol)
δa+ rad kot odklona tistega zakrilca, ki leži na pozitivnem
delu osi xb
δa− rad kot odklona tistega zakrilca, ki leži na negativnem
delu osi xb
∆α rad sprememba efektivnega vpadnega kota elementa
krila zaradi delovanja zakrilca
∆M ix Nm pravokotni impulz umetno dodanega navora, na-
menjen perturbaciji letala
ε funkcija, ki vrača absolutno napako izmerjene ozi-
roma ocenjene vrednosti
εϕ rad napaka ocene kota nagiba (študija izvedljivosti)
εϑ rad napaka ocene kota naklona (študija izvedljivosti)
εψ rad napaka ocene azimuta (študija izvedljivosti)
ζ rad kot med vektorjem magnetnega polja in vektorjem
gravitacijskega pospeška
ϑ rad naklon letala
ϑˆc rad ocena kota naklona letala, ki jo dobimo z uporabo
elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona
ϑˆt rad ocena kota naklona letala, ki jo dobimo z uporabo
metode TRIAD
κ največja absolutna vrednost dane množice vzorcev
µ srednja oziroma povprečna vrednost dane množice
vzorcev
Seznam uporabljenih simbolov in oznak xxxiii
simbol enota opis
pi Ludolfovo število (matematična konstanta)
ρ kg
m3
gostota zraka, 1.148 kg
m3
σ standardni odklon dane množice vzorcev
ϕ rad nagib letala
ϕTPP rad velikost nagiba diska letala
ϕˆTPPc rad ocena velikosti nagiba diska letala, ki jo dobimo
z uporabo elektronskega kompasa s kompenzacijo
nagiba in naklona
ϕˆTPP t rad ocena velikosti nagiba diska letala, ki jo dobimo z
uporabo metode TRIAD
ϕˆc rad ocena kota nagiba letala, ki jo dobimo z uporabo
elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona
ϕˆt rad ocena kota nagiba letala, ki jo dobimo z uporabo
metode TRIAD
ϕTPP rad nagib diska rotorja glede na vodoravno ravnino
φ rad kot med celotnim tokom zraka, ki vpada na ele-
ment krila, ter diskom rotorja
Φ prehodna matrika Kalmanovega ﬁltra
ψ rad azimut letala
ψTPP rad azimut smeri nagiba diska letala
ψˆTPPc rad ocena smeri nagiba diska letala, ki jo dobimo z
uporabo elektronskega kompasa s kompenzacijo
nagiba in naklona
ψˆTPP t rad ocena smeri nagiba diska letala, ki jo dobimo z
uporabo metode TRIAD
ψˆnc rad ocena azimuta letala, ki jo dobimo z elektronskim
kompasom brez kompenzacije nagiba in naklona
ψˆc rad ocena kota azimuta letala, ki jo dobimo z uporabo
elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona
ψˆt rad ocena kota azimuta letala, ki jo dobimo z uporabo
metode TRIAD
ψamax rad azimut, pri katerem ciklično krmiljeno zakrilce do-
seže maksimalni odklon navzdol
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ψp+ rad azimut palice propelerja, ki leži na pozitivnem delu
koordinatne osi yb
ω
rad
s
vektor rotacijske hitrosti letala
ωh
rad
s
vektor rotacijske hitrosti letala, pri kateri letalo
pasivno stabilno lebdi
ωs
rad
s
vektor rotacijske hitrosti vrtenja letala (tj. kom-
ponenta celotne rotacijske hitrosti letala)
ωs
rad
s
velikost rotacijske hitrosti vrtenja letala
ωt
rad
s
vektor rotacijske hitrosti nagibanja diska letala (tj.
komponenta celotne rotacijske hitrosti letala)
ωt
rad
s
velikost rotacijske hitrosti nagibanja diska letala
ωx, ωy, ωz
rad
s
komponente vektorja rotacijske hitrosti letala ω
Ω rad
s
referenčna hitrost vrtenja testne mizice
0 ničelni vektor
˙ časovni odvod
¨ dvojni časovni odvod
· skalarni produkt
≈ približno enako
∈ indikator pripadnosti množici
0.75 oznaka, ki pomeni, da veličino opazujemo na treh
četrtinah dolžine krila
+ oznaka, ki pomeni, da se veličina navezuje na del
letala, ki leži na pozitivnem delu relevantne koor-
dinatne osi telesnega koordinatnega sistema
− oznaka, ki pomeni, da se veličina navezuje na del
letala, ki leži na negativnem delu relevantne koor-
dinatne osi telesnega koordinatnega sistema
AB razdalja med točkama A in B
6 operator kota med dvema vektorjema
˜ izmerjena vrednost
ˆ ocena vrednosti
⊙ trenutna vrednost tekočega povprečja signala
♦ oznaka za pomožni signal pri obdelavi meritev vek-
torja gravitacijskega pospeška
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− napovedana vrednost ocene Kalmanovega ﬁltra
+ popravljena vrednost ocene Kalmanovega ﬁltra
k vrednost v trenutku tk
k+1 vrednost v trenutku tk+1
T operator transponiranja
| | absolutna vrednost
‖ ‖ evklidska norma; dolžina vektorja
∧ logična operacija IN
¬ logična operacija NE
‖ simbol za vzporedni potek
xxxvi
Seznam uporabljenih kratic
kratica opis
BEMT teorija gibalne količine elementov
(angl. blade element momentum theory)
BET teorija elementa kraka
(angl. blade element theory)
CMOS tehnologija izdelave digitalnih vezij
(angl. Complementary Metal–Oxide–Semiconductor)
ESC regulator hitrosti vrtenja motorja
(angl. Electronic Speed Controller)
FPGA vrsta programirljivih logičnih vezij
(angl. Field-Programmable Gate Array)
IARC International Aerial Robotics Competition
MT teorija gibalne količine
(angl. momentum theory)
TPP ravnina konca kraka, tudi ravnina diska rotorja oz. letala
(angl. tip path plane)
TRIAD deterministična metoda za določanje orientacije
(angl. TRIaxial Attitude Determination)
GPS sistem satelitske navigacije
(angl. Global Positioning System)
MEMS mikro elektro-mehanski sistem
(angl. micro electro-mechanical system)
NED lokalni referečni koordinatni sistem
(angl. North-East-Down)
MIT Massachusetts Institute of Technology
UAV brezpilotno letalo
(angl. Unmanned Aerial Vehicle)
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1Uvod
1.1 Vsevrteča brezpilotna letala
Brezpilotna letala v zadnjih letih pridobivajo vse več pozornosti, predvsem
zaradi čedalje večje zmogljivosti, zanesljivosti in raznolikih možnosti upo-
rabe. Brezpilotna letala, ki so težja od zraka, lahko delimo v tri skupine
glede na način uporabe kril [1]. Tako poznamo letala z nepremičnimi krili
(angl. ﬁxed-wing aircrafts), kjer se lega kril glede na trup letala ne spreminja,
letala z mahajočimi krili (angl. ﬂapping-wing aircrafts) ter letala z vrtečimi
krili (angl. rotary-wing aircrafts). Vsaka skupina ima svoje prednosti in
slabosti. Letala z nepremičnimi krili veljajo za najenostavnejša, so dobro
proučena ter nudijo dober izkoristek energije (npr. da letalo z nepremičnimi
krili ostane v zraku, porabi manj energije kot pa enako težak helikopter,
ki lebdi). Njihova poglavitna slabost je v tem, da ustvarjajo potrebno silo
vzgona le dokler se gibljejo, zaradi česar očitno ne morejo lebdeti na mestu.
Bližje rešitvi problema lebdenja so letala z mahajočimi krili. Delimo jih dalje
na letala, ki posnemajo let ptice (t. i. ornithopterji), ter letala, ki posnemajo
let žuželk (t. i. entomopterji), vendar se izkaže, da so za lebdenje primerni
le entomopterji. Težave te skupine letal so predvsem v istočasnem dosega-
nju vzgona in stabilnosti letala ter pri izvedbi mehanizmov, ki oponašajo
mišično aktivnost naravnih letalcev. Najbolj vsestranska skupina letal, ki je
sposobna tako lebdenja kot hitrega translacijskega leta, so letala z vrtečimi
krili, vendar pa je ključna slabost teh letal velika poraba energije ravno v
fazi lebdenja [1]. V [1] navajajo, da so tovrstna letala edina, ki so težja od
zraka in zagotavljajo dovolj dobre aerodinamične lastnosti tako pri visoki kot
nizki hitrosti leta ter lebdenju. Pri pregledu letal z vrtečimi krili so avtorji
1
2spregledali novo in razmeroma slabo poznano podskupino letal, ki bi jo lahko
imenovali kar vsevrteča letala (angl. all-rotating aircrafts [2]).
Vsevrteča brezpilotna letala so mlada podskupina zračnih plovil, ki imajo
zanimive dinamične in aerodinamične lastnosti [3]. Princip delovanja teh le-
tal je zelo preprost. Pogonski motor letala s propelerjem se namesti na krilo
tako, da navor propelerja krilo zavrti okoli navpične osi, ki je v veliki meri
določena s porazdelitvijo mase letala. Vrteče krilo reže okoliški zrak in po-
javi se vzgonska sila, ki letalo dvigne od tal. Za razliko od klasičnih letal z
vrtečimi krili, kjer se krila letala vrtijo glede na trup letala, se v primeru vse-
vrtečih letal istočasno s krilom vrti tudi preostali del letala. Tovrstna letala
ob pravilno zastavljeni konstrukciji izkazujejo zelo ugodno lastnost, ki močno
poenostavi upravljanje letala. Vsevrteče letalo je namreč pasivno stabilno.
To pomeni, da letalo samo od sebe teži k temu, da bi se vrnilo v stanje
stabilnega lebdenja [2, 3]. Med preostale dobre lastnosti lahko štejemo še
učinkovito avtorotacijo (podobno kot pri javorovem semenu), majhen zračni
upor, mehansko enostavnost (malo gibljivih delov letala) in robustnost, nizek
strošek izdelave ter nizko težo in veliko nosilnost letala [2, 3].
Vendar vse zgoraj naštete prednosti niso zastonj. Čeprav je letalo me-
hansko enostavno, se izvedba zaplete pri sistemu za upravljanje letala v pro-
storu. Princip krmiljenja letala je enak kot pri helikopterjih. S periodičnim
moduliranjem vzgona krila, ki je usklajeno s trenutnim položajem vrtečega
krila, se doseže nagib ravnine kroženja letala, ta nagib pa povzroči nasta-
nek vodoravne komponente sile vzgona, ki letalo pospeši v želeni vodoravni
smeri [2]. Modulacijo vzgona krila je mogoče doseči s cikličnim krmiljenjem
zakrilc [2, 4], problem pa nastane pri ugotavljanju trenutne lege letala, ki je
nujna, če želimo silo vzgona pravilno modulirati za dosego želene smeri leta.
Pri helikopterju se ta problem reši razmeroma enostavno, saj je lega rotorja
določena glede na “mirujoči” trup letala in se zato ciklično nagibanje kraka
rotorja lahko izvede preko t. i. nagibne plošče (angl. swashplate) [5]. Vsevr-
teče letalo pa zaradi vrtenja vseh delov letala nima tako preproste mehanske
reference za določanje lege krila v prostoru. Stanje vsevrtečega letala je zato
mogoče določiti le na podlagi opazovanja okolice letala. Če upoštevamo, da
so potrebne rotacijske hitrosti vsevrtečih letal v mejah od 4 do 10 Hz [6], ugo-
tovimo, da je realnočasno določanje stanja vsevrtečega letala in posledično
vodenje letala velik izziv.
Raziskovanje vsevrtečih brezpilotnih letal se je pričelo že pred šestdesetimi
leti, ko je Charles W. McCutchen predstavil prvo leteče enokrilno letalo [7].
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Kasneje so po njegovem zgledu modelarji pričeli izdelovati podobna letala in
raziskovati njihove osnovne značilnosti. Avtor v [7] tako poroča, da postane
tovrstno letalo izjemno stabilno, če ga pravilno uravnoteži. Z bencinskim
motorjem mu je uspelo letalo dvigniti slabih sto metrov visoko, nakar se
je le-to z avtorotacijo vrnilo nazaj na tla. Celoten polet je v povprečju
trajal minuto in pol. Omeniti velja poseben primer, ki priča o zanimivih
sposobnostih letala. Pripetilo se je namreč, da se je letalo ob spuščanju ujelo
v termični vzgornik ter tako v tihi avtorotaciji obstalo v zraku in se vrnilo
na tla šele po dobrih treh minutah [7]. Ker pa tovrstnih letal v tistih časih
ni bilo mogoče učinkovito upravljati, so obveljala za nepraktična in so bila
pozabljena.
Slika 1.1 Enokrilno vsevrteče letalo, ki je nastalo po zamisli Charlesa
W. McCutchena [7].
Z napredkom v elektroniki, senzorski tehnologiji in računski zmogljivosti
mikroprocesorskih sistemov postaja problematika vsevrtečih letal spet ak-
tualna. Prve sodobnejše raziskave enokrilnega vsevrtečega letala je opravil
Andreas Kellas z inštituta MIT [8]. Kellas je proučeval možnosti krmiljenega
padanja umetne samare. Samara je nadpomenka za drevesna semena, ki te-
kom zorenja razvijejo eno ali več kril, zaradi česar postane raztros semena
z vetrom učinkovitejši. Na področju vsevrtečih letal pa se samara nanaša
na enokrilno letalo, ki poskuša posnemati javorovo seme (javorovo seme na-
mreč velja za eno najučinkovitejših naravnih letal [3]). Kellas je prvi, ki je
4raziskal in predstavil različne koncepte krmiljenja samare. Problem ocenje-
vanja stanja letala je poenostavil na problem določitve azimuta letala, ki ga
je izračunaval na podlagi meritev dvoosnega analognega elektromehanskega
kompasa. Poudaril je, da je za uspešno krmiljenje letala potrebna dovolj
visoka ločljivost in vzorčna frekvenca senzorskega sistema ter odpornost sen-
zorskega sistema na vpliv rotacije in nagibanje letala. Izpostavil je problem
napake v oceni azimuta letala, ki nastane, ko se disk letala nagne, a je zavrgel
uporabo pospeškometra za kompenzacijo te napake, saj so meritve pospeško-
metra zaradi vrtenja letala problematične. Razvil je tudi dinamični model
letala, kjer je upošteval dinamiko togih teles ter osnovne zakone aerodina-
mike za rotor v stanju avtorotacije (teorija gibalne količine elementov kraka,
angl. blade element momentum theory). Z modelom letala je uspel napove-
dati hitrost padanja ter hitrost vrtenja letala z desetodstotno natančnostjo.
Na podlagi simulacij je pravilno napovedal in ocenil učinek različnih meha-
nizmov za krmiljenje letala v fazi avtorotacije. S simulacijami si je pomagal
tudi pri načrtovanju konstrukcije letala ter tako dosegel želene karakteristike
letala. Izvedel je serijo testnih krmiljenih padcev letala, a zaradi raznoli-
kih težav pri eksperimentiranju ni bilo mogoče priti do gotovega zaključka.
Kljub temu je uspel izpostaviti ključne probleme in pokazati pomembnejše
mehanizme za razumevanje tako krmiljenega leta kot tudi pasivno stabilnega
lebdenja (vpliv porazdelitve mase letala). Na podlagi simulacij in izvedenih
poskusov je vseeno zaključil z napovedjo, da je vodljivost samare izvedljiva.
Napoved o vodljivosti samare sta leto pozneje potrdila James Houghton in
Woody Hoburg [2]. V svojem poročilu sta pokazala, da monokopter (še eno
ime za enokrilno vsevrteče letalo) ni le vodljivo letalo, temveč da je primerno
tudi za notranjo uporabo v zaprtih prostorih. Ocenjevanje stanja letala sta
poenostavila do skrajnosti in uporabila enoosni analogni magnetometer, ki je
letalu nudil tisto “mirujočo” oporno točko, glede na katero se je določal rela-
tivni azimut letala. Magnetometer je torej služil kot indikator točno določene
lege letala, s pomočjo katere se je izračunavala povprečna rotacijska hitrost
letala ter se nato ocenjevala trenutna relativna lega letala. Eksperimentirala
sta tudi z določanjem rotacijske hitrosti letala preko diferencialnega merje-
nja radialnega pospeška, a ne navajata podrobnosti. Precej pozornosti sta
namenila osnovnim dinamičnim lastnostim letala ter proučitvi konstrukcije
letala v smislu stabilnosti in optimalnega leta. S pridobljenim znanjem sta
lahko izdelala letalo, ki je pasivno stabilno, in poudarila, da je to ključni po-
goj za uspešen krmiljen let. Avtorja zaključita, da bi bilo raziskave smiselno
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nadaljevati predvsem v smeri razumevanja dinamike letala ter nadgradnje
senzorskega sistema, ki bi olajšala upravljanje letala.
Slika 1.2 Monokopter, s katerim sta Houghton in Hoburg pokazala,
da je vodljivost vsevrtečih letal izvedljiva [2]. Na sliki lahko vidimo
aktuatorja, s katerima je mogoče doseči let v poljubno smer: pogonski
motor s propelerjem ter zakrilce na zadnjem delu krila.
V letih, ki so sledila, se je pojavilo več skupin, ki so na različne načine
raziskovale zmožnosti vsevrtečih letal. Skupina z univerze Embry-Riddle
Aeronautical University, Florida se je lotila razvoja samare z namenom ude-
ležitve mednarodnega tekmovanja aeronavtičnih robotov IARC [4]. Zamislili
so si avtonomno vsevrteče letalo, ki ga na daljavo upravlja glavni računal-
nik, na katerem se izvaja algoritem za izpolnjevanje nalog zastavljene misije.
Letalo so opremili z manjšim naborom senzorjev: miniaturno CMOS-kamero
in infrardeče senzorje so uporabili za navigacijo znotraj zaprtih prostorov,
pri čemer so želeli izkoristiti učinek radarja, ki nastane zaradi vrtenja le-
tala, medtem ko so stanje letala določali s pomočjo dvoosnega elektronskega
kompasa in višinomera. Skupina poudarja pasivno stabilnost letala, ki olajša
vodenje letala v režimu lebdenja (avtopilot ni potreben) ter deloma tudi pri
izvedbi vodoravnega leta, zaradi česar so se odločili le za preprosto vodenje
višine ter hitrosti vrtenja letala. Sistem letala so kasneje nadgradili s preho-
dom na programirljiva logična vezja FPGA v upanju, da bodo s paralelizacijo
6procesiranja uspeli ugoditi visokim realnočasnim zahtevam pri vodenju letala
in obdelavi senzorskih podatkov [9]. Analogni kompas so zamenjali z zmo-
gljivejšim triosnim digitalnim kompasom ter posodobili preostale senzorje. V
poročilu leto kasneje [10] so prvič opisali pomanjkljivosti in težave pri upo-
rabi letala, kjer so izpostavili predvsem problem ročnega vodenja letala v
primeru odpovedi avtonomnosti ter problem strojne opreme letala. Izkazalo
se je, da je zaradi vsevrteče narave letala ročno upravljanje letala zelo težavno
(problem orientiranja pilota in upravljanja smeri leta, saj pri vsevrtečemu le-
talu ni mogoče deﬁnirati jasnih smeri v smislu naprej-nazaj, levo-desno; ča-
sovni zamik v odzivu letala zaradi žiroskopskega pojava; pilotova nezmožnost
predvidevanja v obnašanju letala). Opisali so težave z zajemanjem slike in
infrardečim pregledovanjem bližnje okolice letala, ki nastanejo zaradi visoke
rotacijske hitrosti letala. Iz istega razloga so imeli težave tudi z realnočasno
obdelavo vseh potrebnih procesov, zaradi česar je močno upadla kvaliteta
krmiljenja vodoravnega leta. Ugotovili so, da bi bilo smiselno razviti anali-
tični model letala za analizo leta ter ga eksperimentalno preveriti. Prispevek
zaključijo z ugotovitvijo, da je potrebno sistem za ocenjevanje stanja letala
nadgraditi tako v natančnosti kot hitrosti, pri čemer pa rotacija letala za
inercialne senzorje predstavlja velike težave (veliki rotacijski pospeški in ko-
tne hitrosti). Podobne ugotovitve podajo v [11]. Zadnji njihov prispevek je v
celoti posvečen problematiki razvoja monokopterja in težavam, povezanimi s
sistemom za periodično modulacijo vzgona vsevrtečega letala [6]. Poudarili
so, da je vodoravno krmiljenje letala daleč najzahtevnejši problem, predvsem
zaradi meritev Zemljinega magnetnega polja, saj ima njihovo letalo zelo vi-
soko rotacijsko frekvenco (10 Hz).
Približno istočasno se je z razvojem monokopterja pričela ukvarjati raz-
iskovalna skupina pri Lockheed Martin Aeronautics. Začetne raziskave so
posvetili analizi stabilnosti letala, osnovnim principom za doseganje vodorav-
nega leta, načinom pilotiranja letala, aerodinamičnim testom in prototipnim
izdelavam letala [12]. Poročajo o izgradnji simulatorja letala, ki je omogo-
čil analizo dinamike leta in razvoj krmilnega sistema, vendar podrobnosti
dinamičnega modela letala ne predstavijo nikjer, niti v kasnejših poročilih.
Predstavijo koncept sistema za ocenjevanje stanja letala, ki naj bi bil iz-
veden z miniaturno hitro digitalno kamero in magnetometrom. S pomočjo
magnetometra naj bi sinhronizirali zajem slike s kamero, dobljeni optični
tok pa nato obdelali s križno korelacijo ter tako določili orientacijo letala v
prostoru. Koncept sistema so testirali in napovedujejo visoko natančnost,
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Slika 1.3 Monokopter, ki so ga razvili raziskovalci z univerze Embry-
Riddle Aeronautical University, Florida [11].
pri čemer pa so podrobnosti testov in algoritmov ponovno izpuščene. Iz-
vedli so prve testne polete in dosegli stabilno lebdenje letala. Sledile so
nadaljnje raziskave [13], kjer poročajo o simulaciji letala, s pomočjo katere
so dobili dodaten vpogled v stabilnostne lastnosti letala, dinamiko lebdenja,
vzpenjanja in vodoravnega leta ter sistem vodenja letala (ponovno brez po-
drobnosti). Uporabljeni model letala temelji na študiji avtorotacije naravne
samare ter teoriji elementa kraka (angl. blade element theory). Omenijo tudi
poenostavljeni model letala na nivoju navideznega letečega diska, s pomočjo
katerega testirajo proporcionalno-diferencirni regulacijski sistem za vodenje
letala. Izvedejo testne polete, s katerimi preverijo zamišljene koncepte glede
stabilnosti in vodenja letala, vendar brez uporabe mehanizmov za periodično
modulacijo vzgona. Naslednje leto izvedejo več praktičnih poskusov z leta-
lom [14]. Predstavijo osnovno shemo sistema za vodenje letala, ki uporablja
empirični statični model letala. Ta model vsebuje statične prenosne funkcije,
ki preslikajo stanje aktuatorjev oziroma letala (tj. hitrost kroženja letala ter
kolektivni in ciklični nagib zakrilca) v stacionarno vertikalno in horizontalno
hitrost letala. Sistem vodenja in empirični model so preverili s testnim pole-
tom, ki so ga primerjali z rezultati simulacije. Testno letalo je vsebovalo večji
8nabor senzorjev (senzor nagiba, dvoosni magnetometer, barometer in modul
GPS). Meritve senzorjev so združevali z razširjenim Kalmanovim ﬁltrom v
oceno stanja letala, upoštevajoč empirični model letala. Sistem vodenja so iz-
vedli z dvonivojsko povratno zanko ter tako vodili letalo z želeno hitrostjo na
želeno pozicijo. Predstavljeni rezultati pokažejo, da je avtonomni planirani
let vsevrtečega letala izvedljiv ter da so osnovni principi regulacije in krmi-
ljenja pravilno zastavljeni. Prav tako potrdijo, da je problem senzorskega
sistema vsevrtečega letala rešljiv, vendar pa so potrebne dodatne izboljšave.
Isto leto izdajo še poročilo o poenostavljenem modelu monokopterja na nivoju
diska [15], pri čemer ponovno ne podajajo podrobnosti. Poudarijo, da je po-
trebno razviti algoritme za vodenje vsevrtečega letala, ki so računsko ugodni.
Na podlagi poenostavljenega modela letala razvijejo preprost proporcionalno-
integrirno-diferencirni regulator za vodenje pozicije in hitrosti letala ter ga
preizkusijo s simulacijo, ki uporablja naprednejši model letala. Rezultati po-
trdijo, da je letalo mogoče uspešno voditi tudi z enostavnimi regulacijskimi
prijemi. V [16] poročajo o izboljšavah modela letala, sistema za ocenjevanje
stanja letala ter vodenja letala. Ponovno si pomagajo z empiričnim mode-
lom letala, ki ga zgradijo na podlagi meritev dinamike leta, pridobljenih s
sistemom za optično določanje pozicije. Ugotavljajo, da je ocenjevanje stanja
letala z inercialnimi senzorji problematično zaradi visoke rotacijske hitrosti
letala, a omenijo, da so kljub temu razvili senzorski sistem, ki je odporen na
rotacijske efekte, pri čemer so podrobnosti ponovno izpuščene. Testni poleti
z nadgrajenim monokopterjem pričajo o dovršenem sistemu za upravljanje
vsevrtečega letala, ki omogoča presenetljiv nivo vodenega leta. Poročilo po-
trdi domnevo, da je z zmogljivim sistemom za ocenjevanje stanja letala in
kompleksnim sistemom vodenja mogoče doseči kvalitetno upravljanje letala.
V poročilu, ki sledi [17], opravijo strnjen pregled razvoja in opravljenega
raziskovalnega dela. V zadnjem objavljenem poročilu [18] pa predstavijo ra-
zvoj naprednega dinamičnega modela monokopterja. Model združuje metode
računalniške dinamike tekočin (angl. computational ﬂuid dynamics), ki omo-
gočajo visok nivo simulacije aerodinamičnih pojavov, skupaj s preprostejšimi
metodami (angl. blade element theory, free-wake vortex ring models). Na ta
način želijo ustvariti dinamični model letala, ki bi omogočal visoko vernost
simulacije, a bi bil hkrati računsko manj zahteven. S simulacijami so uspe-
šno demonstrirali pasivno stabilnost letala ter vodoravni let letala z uporabo
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cikličnega krmiljenja zakrilca. Kljub uporabi večnivojskega načina modelira-
nja so simulacije na podlagi takega dinamičnega modela računsko še vedno
zahtevne in uporabne predvsem pri načrtovanju in oblikovanju letala [18].
Slika 1.4 Monokopter, s katerim so pri Lockheed Martin Aeronautics
dosegli presenetljiv nivo vodenega leta [16].
Tretja skupina, ki se ukvarja s proučevanjem manjše izvedbe enokrilnega
vsevrtečega letala, se je raziskovanja lotila bolj sistematično in analitično.
V [19] so predstavili metodologijo za proučitev umetne samare v fazi av-
torotacije, ki temelji na meritvah sistema za optično določanje pozicije. S
pomočjo tovrstnih meritev so lahko identiﬁcirali optimalno geometrijo krila,
pri kateri se doseže minimalno hitrost padanja letala. V [3] so opravili iden-
tiﬁkacijo zveze med vertikalno hitrostjo letala ter kolektivnim nagibom krila
pri dani hitrosti vrtenja letala. Stanje letala med eksperimentom so ponovno
ocenjevali s sistemom za optično določanje pozicije. Izkazalo se je, da je
mogoče vertikalno dinamiko letala aproksimirati z linearnim dinamičnim sis-
temom prvega reda. S pomočjo identiﬁciranega dinamičnega modela so nato
načrtali proporcionalno-integrirno-diferencirni regulator višine letala ter ga
eksperimentalno ovrednotili. Poročila o opravljeni študiji lahko najdemo tudi
v [20] in [21]. V [22] podrobneje predstavijo razvoj letala ter ugotovitve v
zvezi z dinamičnimi lastnostmi letala, do katerih so prišli s pomočjo visoko
kvalitetnih meritev gibanja med padanjem in krmiljenim letom. V [5] pa pre-
učijo dinamiko letala pri vodoravnem letu. V študiji izpeljejo enačbe gibanja
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letala za primer spiralnega zavoja. Enačbe nato razširijo na primer vodorav-
nega leta, jih linearizirajo v delovni točki, ki jo določa uravnoteženi let ter
tako pridobijo linearni perturbacijski model za krmiljenje letala. Parametre
perturbacijskega modela nato ovrednotijo s pomočjo meritev gibanja letala.
Slika 1.5 Manjša izvedba enokrilnega vsevrtečega letala, ki ga je raz-
vila skupina na univerzi v Marylandu [3].
Zadnja vidnejša raziskovalna skupina, ki se ukvarja s proučevanjem vse-
vrtečih letal, pa deluje na zagrebški Fakulteti za elektrotehniko in računal-
ništvo. Skupina raziskuje možnosti krmiljenja dvokrilnega vsevrtečega letala
zgolj z uporabo pogonskih motorjev letala [23]. Ideja sloni na tem, da te-
kom enega obrata letala pogonske motorje krmilijo asimetrično, s čimer letalo
potiskajo v želeno vodoravno smer. V [23] so predstavili zelo preprost mo-
del letala, s pomočjo katerega razvijejo krmilni sistem. Krmilni sistem nato
preverijo s simulacijo in eksperimentalnim poletom. V [24] podajo osnovno
analizo stabilnosti letala, proučijo vpliv dinamike pogonskih motorjev in pul-
zirajočega krmiljenja motorjev na dinamiko leta ter izvedejo aerodinamično
analizo krila letala s pomočjo komercialnega simulatorja letal. Predstavijo
tudi strategijo krmiljenja pogonskih motorjev, ki omogoči dodatno stabili-
zacijo nagiba diska letala. Simulacije sicer potrdijo zastavljeni koncept, a
1. Uvod 11
odzivnost letala v vodoravni smeri zaenkrat ostaja razmeroma nizka. Pri-
spevek zaključijo z ugotovitvijo, da je potrebno razviti senzorski sistem, ki
bo letalu omogočil višji nivo avtonomnega leta.
Slika 1.6 Dvokrilno vsevrteče letalo, ki se giblje po prostoru zgolj z
uporabo dveh pogonskih motorjev [24].
1.2 Cilji doktorske disertacije
Pregled opravljenih raziskav na področju vsevrtečih brezpilotnih letal po-
kaže, da izzivi in problemi pri izgradnji sistema za upravljanje vsevrtečega
letala spadajo v naslednje večje skupine:
1. slabo poznavanje in razumevanje dinamike vsevrtečega letala;
2. razvoj inercialnega senzorskega sistema, ki bi bil primeren za visoko
rotacijsko hitrost letala;
3. ocenjevanje stanja vsevrtečega letala;
4. visoke realnočasne zahteve pri upravljanju z letalom;
5. razvoj primernih strategij za vodenje vsevrtečega letala.
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V sklopu disertacije se bomo posvetili predvsem problemom, ki spadajo v
prve štiri skupine, pri čemer pa smo se odločili, da jih proučimo na primeru
dvokrilnega letala. Odločitev se zdi smiselna, saj lahko pričakujemo, da bo
zaradi simetrične konstrukcije letala težišče letala stabilnejše, kar je s stališča
uporabe senzorja pospeška ugodno. Po drugi strani pa je dvokrilna izvedba
zanimiva tudi zaradi povečanja splošne stabilnosti in nosilnosti letala [24].
Razvili bomo matematični model letala, ki bo omogočil vpogled v dinamične
lastnosti takega letala. Pri modeliranju bomo poskusili zajeti vse pojave, ki
ključno vplivajo na lastnosti leta vsevrtečega letala. Opravili bomo kvali-
tativno ovrednotenje dinamičnega modela, s katero bomo zagotovili, da so
rezultati simulacije leta kvalitativno pravilni. S pomočjo dinamičnega mo-
dela letala bomo nato proučili naravo in zgradbo signalov, ki jih proizvedejo
senzorji, uporabljeni na dvokrilnem vsevrtečem letalu. Pri tem se bomo
omejili na uporabo senzorjev pospeška (pospeškometra), rotacijske hitrosti
(žiroskopa) ter magnetnega polja (magnetometra). Ti trije senzorji tipično
tvorijo tako imenovano inercialno merilno enoto (angl. inertial measurement
unit), s pomočjo katere je mogoče meriti orientacijo telesa v prostoru [25].
Kot smo ugotovili že v uvodnem delu, je informacija o orientaciji vsevrtečega
letala ključna za kvalitetno upravljanje letala. Pri študiji senzorskih signalov
se bomo še posebej posvetili različnim virom dinamičnih motenj v primeru
senzorja pospeška. Na podlagi tako pridobljenega znanja bomo zasnovali
algoritme za obdelavo senzorskih signalov. Informacije, ki so vsebovane v
meritvah teh treh različnih senzorjev, bomo združili z uporabo algoritma
za združevanje podatkov, ki temelji na Kalmanovem ﬁltru. Pri tem name-
ravamo raziskati način, ki podatke inercialne merilne enote ne združuje na
nivoju orientacije telesa, kakor je to v praksi običajno [25], pač pa podatke
merilne enote združuje najnižjem mogočem nivoju, ki ga imenujemo nivo
opazovanja vektorjev (angl. vector observations). Združevanje senzorskih
podatkov na tako osnovnem nivoju prinaša določene poenostavitve, ki so za-
nimive s stališča računske ugodnosti, le-ta pa je pomembna zaradi visokih
realnočasnih zahtev pri upravljanju letala. Predlagane algoritme senzorskega
sistema dvokrilnega vsevrtečega letala bomo ovrednotili eksperimentalno v
nadzorovanem testnem okolju ter s pomočjo simuliranega leta dvokrilnega
vsevrtečega letala.
2Matematični model letala
Sledeče poglavje je razdeljeno na dva dela. V prvem delu najprej predsta-
vimo izgradnjo matematičnega modela enokrilnega vsevrtečega letala. Pri
razvoju modela združujemo metodologijo s področij teorije helikopterjev in
teorije vetrnih turbin. Model letala osnujemo na teoriji dinamične gibalne
količine elementov (angl. unsteady blade element momentum theory), ki je
računsko ugodna [26] in primerna za opis časovnega razvoja aerodinamičnih
sil [27]. Razviti dinamični model omogoča analizo gibanja letala tekom enega
obrata in je primeren za simulacijo letala v fazi lebdenja, vertikalnega leta
navzgor ter vodoravnega leta. S študijskimi primeri opravimo kvalitativno
ovrednotenje modela, pri čemer upoštevamo poročila in empirične ugotovitve
drugih raziskovalcev, rezultate naprednejšega modela letala [18] ter teoretične
napovedi, ki izhajajo iz teorije helikopterjev in študije stabilnosti javorovega
semena. V drugem delu poglavja model letala razširimo na dvokrilno izvedbo
ter skozi študijske primere pokažemo, da ima tako letalo podobne dinamične
lastnosti kot enokrilno letalo.
2.1 Model enokrilnega letala
2.1.1 Enačbe gibanja
Če predpostavimo, da je letalo togo telo, potem lahko opišemo njegovo giba-
nje v prostoru s pomočjo t. i. Newton-Eulerjevih enačb. Za potrebe zapisa
enačb vpeljemo dva pomožna koordinatna sistema. Lokalni referenčni inerci-
alni koordinatni sistem Fi = {i1, i2, i3} deﬁnira navidezni prostor, v katerem
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se giblje simulirano letalo. Bazna vektorja i1 in i2 določata vodoravno rav-
nino prostora, medtem ko je vektor i3 usmerjen navpično navzgor. Telesni
koordinatni sistem Fb = {b1,b2,b3} vpnemo v letalo tako, da koordinatno
izhodišče leži v težišču letala, bazni vektorji b1,b2,b3 pa so usmerjeni, kot
prikazuje slika 2.1. S pomočjo telesnega koordinatnega sistema Fb lahko za-
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Slika 2.1 Poenostavljeni ﬁzični model enokrilnega vsevrtečega letala.
V letalo vpnemo telesni koordinatni sistem Fb, ki ga določajo bazni
vektorji b1,b2,b3.
pišemo prvi sklop Newton-Eulerjevih diferencialnih enačb, ki opisujejo učinek
sile in navora na translacijsko in rotacijsko hitrost togega telesa [8, 16, 28],
v˙b =
1
m
(
Fb − ωb × (mvb)
)
, (2.1)
ω˙
b = Ib
−1
(
Mb − ωb × (Ibωb)
)
. (2.2)
V zgornjih enačbah vb in ωb predstavljata vektorja translacijske in rotacij-
ske hitrosti letala ter Fb in Mb vektorja sile in navora, ki delujeta na letalo.
Simbol m predstavlja maso letala, Ib pa tenzor vztrajnostnih momentov le-
tala. Nadpis b poudarja, da so veličine izražene v telesnem koordinatnem
sistemu Fb. Sledi drugi sklop Newton-Eulerjevih enačb, ki pa opisuje vpliv
translacijske in rotacijske hitrosti telesa na spremembo njegove pozicije in
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orientacije v prostoru [8, 16, 28],
p˙i = Rib vb, (2.3)


ψ˙
ϑ˙
ϕ˙

 =


0 sinϕ secϑ cosϕ secϑ
0 cosϕ − sinϕ
1 sinϕ tanϑ cosϕ tanϑ

ωb. (2.4)
Pri tem je p i vektor pozicije letala, izražen v referenčnem koordinatnem
sistemu Fi. Koti ψ, ϑ, ϕ predstavljajo Eulerjeve kote zyx rotacijskega za-
poredja [29] in jih imenujemo kot azimuta ψ, kot naklona ϑ ter kot nagiba
ϕ [25]. Z njimi opisujemo orientacijo letala v prostoru. Matrika Rib je rota-
cijska matrika, ki preslika vektor izražen v telesnem koordinatnem sistemu
Fb v vektor izražen v referenčnem koordinatnem sistemu Fi in jo določimo
na podlagi Eulerjevih kotov [29].
Newton-Eulerjeve diferencialne enačbe (2.1)–(2.4) smo reševali s pomočjo
računalniškega programa MATLAB SimulinkR©. Slika 2.2 prikazuje simula-
cijsko shemo dinamičnega modela letala na najvišjem nivoju. Pri reševanju
diferencialnih enačb modela s tovrstno shemo je potrebno v vsakem časov-
nem koraku simulacije ovrednotiti desno stran sistema enačb. V nadaljeva-
nju zato predstavljamo metodologijo, ki omogoči določitev vseh potrebnih
veličin. Prvi del predstavi določitev masnih lastnosti letala, drugi del pa
obravnava določitev sil, ki delujejo na letalo. Podrobneje obravnavamo le
določitev sil, saj je mogoče navor, ki ga povzroča posamezna sila, določiti z
upoštevanjem točke prijemališča sile ter deﬁnicije navora.
2.1.2 Masne lastnosti letala in gravitacijska sila
Slika 2.1 prikazuje poenostavljeni ﬁzični model monokopterja. Pri izgradnji
modela smo se zgledovali po konstrukciji, ki je bila uporabljena v [2] in jo
prikazuje slika 1.2. Fizični model smo poenostavili na osnovne konstrukcij-
ske dele kvadrastih oblik: osrednji del, krilo z zakrilcem, motor propelerja in
sistem uteži, ki služi za uravnoteženje letala. Sistem uteži tvorita dva stabili-
zatorja nagiba letala ter manjša utež v konici krila. Predpostavili smo, da ima
posamezni sestavni del enakomerno masno gostoto. Pripadajoče mase posa-
meznih sestavnih delov so navedene v sliki 2.1. Nagib krila glede na osrednji
del letala smo nastavili na 10◦. Geometrija letala ter mase posameznih delov
letala v celoti določajo masno porazdelitev letala, na podlagi katere smo z
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Slika 2.2 Simulacijska shema dinamičnega modela letala na najvišjem
nivoju. Model omogoča tudi proučevanje vpliva vetra na letalo, vendar
v nadaljevanju tega problema ne obravnavamo.
numerično integracijo [28, 30] določili tenzor vztrajnostnih momentov letala
Ib. S pomočjo sistema uteži smo uravnotežili letalo tako, da so so glavne
vztrajnostne osi letala približno poravnane z baznimi vektorji (tj. s koor-
dinatnimi osmi) telesnega koordinatnega sistema Fb. Izračunane vrednosti
glavnih vztrajnostnih momentov okoli osi telesnega koordinatnega sistema so
bile sledeče: Ix = 1.0 10−3 kgm2, Iy = 1.6 10−3 kgm2 in Iz = 2.5 10−3 kgm2.
Poudarimo naj, da je konstrukcija letala takšna, da je glavni vztrajnostni
moment Iz okoli osi zb največji (Iz > Iy > Ix). Ta lastnost zagotavlja
t. i. inercialno stabilnost rotacijske osi, okoli katere se letalo med letom vrti.
Inercialna stabilnost osi vrtenja letala je potrebni pogoj za pasivno stabil-
nost letala, na kar opozori tudi splošnejša študija stabilnosti rotacijskih osi
togih teles [31]. Pomen inercialne stabilnosti rotacijske osi letala izpostavijo
tudi drugi raziskovalci tovrstnih letal [21, 24]. Celotna masa modela letala
je znašala m = 62.5 g. Gravitacijsko silo letala smo nato določili kot
Fbgrav = mR
bi gi, (2.5)
kjer je gi = [0, 0,−9.81]T m
s2
vektor gravitacijskega pospeška, izražen v re-
ferenčnem koordinatnem sistemu Fi. Matrika Rbi je rotacijska matrika, ki
preslika vektor izražen v referenčnem koordinatnem sistemu Fi v vektor iz-
ražen v telesnem koordinatnem sistemu Fb. Določimo jo s pomočjo matrike
Rib na podlagi lastnosti inverznih rotacij, Rbi = Rib
T
[29].
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2.1.3 Krilo letala in aerodinamične sile
V sledečih podpoglavjih zgoščeno podajamo potrebno teorijo aerodinamike
vrtečega se krila in metodologijo, ki je bila razvita za potrebe izgradnje
modela enokrilnega vsevrtečega letala, pri čemer pa se ne spuščamo v
podrobnosti aerodinamične teorije. Za poglobitev razumevanja uporabljenih
metod priporočamo [27] in [32].
Vsevrteče enokrilno letalo lahko razumemo kot poseben primer helikop-
terskega rotorja, zato je smiselno, da najprej na kratko povzamemo princip
njegovega delovanja. Vrteči se krak rotorja ustvarja aerodinamični vzgon
tako, da med vrtenjem reže okoliški zrak ter ga potiska navzdol. Vrtenje
krila torej pospeši okoliški zrak navzdol, pri čemer se mu poveča gibalna
količina. To pomeni, da mora krak rotorja delovati na zrak z določeno silo
(drugi Newtonov zakon). Istočasno pa pospešeni zrak deluje na krak rotorja z
nasprotno enako silo (tretji Newtonov zakon), kar pa se odraža v sili vzgona,
ki potiska rotor navzgor. Povedano bolj slikovito, rotor dvigne trup heli-
kopterja v zrak tako, da se pri tem “odriva” od okoliškega zraka (slika 2.3).
Pospešeni zrak, ki zaradi delovanja vrtečega se krila z vrha prehaja skozi
disk rotorja navzdol, imenujemo inducirani zračni tok. Ta dodatni tok zraka
spreminja geometrijski kot pod katerim krilo reže okoliški zrak in ima zato
pomemben povratni vpliv na učinek krila, ki ga pri modeliranju ne smemo
zanemariti.
Področje aerodinamike, ki se posveča analitičnemu izračunu sil vzdolž
krila, pri čemer pa se upošteva tudi lokalni inducirani zračni tok, se imenuje
teorija gibalne količine elementov kraka (angl. blade element momentum
theory). V nadaljevanju metodo poimenujemo z angleško kratico BEMT.
Metoda BEMT krak rotorja razdeli na kratke segmente oziroma t. i. ele-
mente. Ko se krak rotorja vrti, elementi kraka navidezno razdelijo disk
rotorja na posamezne kolobarje (slika 2.4a). S pomočjo metode BEMT je
mogoče določiti aerodinamično silo posameznega elementa kraka ter hitrost
induciranega zračnega toka, ki ga element potiska skozi pripadajoči kolobar
diska (slika 2.4b). Metode BEMT lahko delimo v dve skupini glede na pred-
postavke, ki jih privzamejo o časovni spremenljivosti hitrosti induciranega
toka. Statične metode BEMT (angl. steady blade element momentum the-
ory [27]) predpostavljajo kvazistacionarne razmere in so zato primernejše za
analizo leta pri nespremenjeni hitrosti, torej po tem ko so prehodni pojavi
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Slika 2.3 Rotor helikopterja in njegov vpliv na okoliški zrak. Vr-
teči se kraki rotorja potiskajo okoliški zrak navzdol in ustvarjajo t. i.
inducirani tok zraka.
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Slika 2.4 Pristop teorije BEMT. Vrteče se krilo se razdeli na krajše
elemente ter disk rotorja na posamezne kolobarje (a). Teorija povezuje
silo, ki jo ustvarja element krila, s hitrostjo induciranega zračnega toka
skozi pripadajoči kolobar diska vi (b).
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že izzveneli in je porazdelitev hitrosti induciranega toka skozi disk rotorja
ustaljena (angl. quasi-steady inﬂow modelling). Drugo skupino pa tvorijo
dinamične metode BEMT (angl. unsteady blade element momentum the-
ory [27, 33]), ki so splošnejše in upoštevajo dejstvo, da se inducirani zračni
tok odziva na vpliv rotorja z določeno dinamiko (angl. dynamic inﬂow model-
ling). Tovrstne metode so zato primernejše za analizo in simulacijo različnih
režimov leta, ki izkazujejo bogatejšo dinamiko gibanja. V nadaljevanju sledi
predstavitev dinamične metode BEMT, ki smo jo izbrali za simulacijo vse-
vrtečega letala.
2.1.3.1 Teorija dinamične gibalne količine elementov (BEMT)
Aerodinamična sila vrtečega se krila je močno odvisna od relativne hitrosti
zraka glede na krilo. To hitrost tvorita dve komponenti. Prva komponenta
nastane zaradi gibanja krila v prostoru, medtem ko drugo komponento pov-
zroča inducirani zračni tok. Pri določanju hitrosti induciranega toka smo
izhajali iz dinamičnega modela, ki sta ga razvila Carpenter in Fridovich [34].
Njun model upošteva dejstvo, da spremembe potisne sile rotorja inducirani
tok pospešujejo oziroma zavirajo. To pomeni, da poskuša njun model opisati
tudi časovni razvoj induciranega toka. Kot že rečeno, ima inducirani tok
pomemben povratni vpliva na potisno silo rotorja, saj spreminja vpadni kot
celotnega zračnega toka na krilo. Uporaba dinamičnega modela inducira-
nega toka zato omogoča realnejši opis časovnega poteka aerodinamičnih sil
rotorja, kakor to pokaže primer v [27, str. 95].
Dinamični model Carpenterja in Fridovicha se v teoriji helikopterjev ti-
pično uporablja na nivoju celotnega diska rotorja, pri čemer se izgubi infor-
macija o lokalni porazdelitvi inducirane zračne hitrosti vzdolž kraka rotorja.
Izkazalo pa se je, da je mogoče njun dinamični model uporabiti tudi na ni-
voju kolobarja diska in se tako izogniti poenostavitvam in domnevam glede
porazdelitve inducirane hitrosti po površini diska. Tak pristop uporabljajo
pri modeliranju vetrnic [35, str. 246] in ga je primerno uporabiti tudi pri
modeliranju vsevrtečega letala. Če torej apliciramo model Carpenterja in
Fridovicha na nivo kolobarja (slika 2.4), lahko za opazovani element krila
zapišemo sledečo diferencialno enačbo:
dTBET = FP dTMT + v˙i dmA. (2.6)
Člen dTBET predstavlja silo potiska (angl. thrust) opazovanega elementa,
kot jo predvidi teorija elementa kraka (angl. blade element theory oziroma
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BET). Brezdimenzijski člen FP je Prandtlov faktor izgub na koncih, ki v mo-
del vpelje upoštevanje izgube vzgona zaradi vrtinčnih tokov na koncih kril.
Člen dTMT je sila potiska, ki nastane kot posledica vzdrževanja induciranega
toka zraka skozi opazovani kolobar in jo določimo s pomočjo teorije gibalne
količine (angl. momentum theory oziroma MT). Zadnji produkt v enačbi opi-
suje dodatno silo, ki je potrebna za pospeševanje induciranega toka. Simbol
vi predstavlja hitrost induciranega toka, ki prehaja skozi opazovani kolobar,
medtem ko dmA predstavlja efektivno maso okoliškega zraka, na katero opa-
zovani element vpliva in jo pospešuje skozi taisti kolobar. Če dalje izrazimo
odvod inducirane hitrosti, sledi
v˙i =
1
dmA
(dTBET − FP dTMT) . (2.7)
Tako za vsak element krila zapišemo diferencialno enačbo, ki določa časovni
potek inducirane hitrosti vi skozi pripadajoči kolobar diska. Tu je potrebno
opozoriti, da sta oba člena potiska dTBET in dTMT kot tudi Prandtlov faktor
FP odvisna od inducirane hitrosti vi in stanja letala. Pridobljeno množico
diferencialnih enačb lahko torej rešujemo istočasno z diferencialnimi enač-
bami gibanja letala (2.1)–(2.4) in tako sproti določamo razvoj induciranega
toka skozi disk rotorja. To pomeni, da v vsakem časovnem koraku simulacije
poznamo tako porazdelitev induciranega toka kot tudi stanje letala, kar pa je
dovolj, da določimo aerodinamične sile vzdolž krila z uporabo metode BET.
Iz zgoraj povedanega je razvidno, da metoda BEMT pravzaprav temelji
na združitvi dveh različnih, a komplementarnih si metod – metode BET in
metode MT. V nadaljevanju sledi natančnejša obrazložitev, kako določimo
posamezne člene iz zgornje diferencialne enačbe.
2.1.3.2 Teorija elementa kraka (BET)
Teorija elementa kraka (angl. blade element theory oziroma BET) opisuje
aerodinamične sile, ki nastanejo na kratkih segmentih krila (t. i. elementih)
pri danem vpadnem toku zraka na krilo. Ker v vsakem časovnem koraku
simulacije poznamo tako stanje letala kot tudi stanje induciranega toka, lahko
z upoštevanjem geometrije letala enostavno določimo relativno hitrost zraka
glede na krilo ter posledično tudi sile, ki jih predvidi teorija BET. Velikost
sile aerodinamičnega vzgona in upora posameznega elementa krila določimo
s pomočjo naslednjih enačb,
dL =
1
2
ρU2 cCl(α) dx
b, (2.8)
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dD =
1
2
ρU2 cCd(α) dx
b. (2.9)
Člena dL ter dD predstavljata velikost sile vzgona in upora opazovanega
elementa, ρ je gostota zraka, c je dolžina tetive elementa ter dxb širina ele-
menta. U je relativna hitrost zraka, ki priteka na element krila, medtem ko
je α vpadni kot, pod katerim zrak vpada na tetivo elementa. Pri določanju
hitrosti U upoštevamo le komponento hitrosti, ki je pravokotna na vzdolžno
os krila (tj. xb). Člena Cl in Cd sta koeﬁcienta vzgona in upora krila, ki sta
odvisna od oblike krilnega proﬁla ter vpadnega kota (efekt Reynoldsovega
števila zanemarimo). Sila upora je vzporedna smeri hitrosti vpadnega zraka,
medtem ko je sila vzgona nanjo pravokotna. Prijemališče aerodinamične sile
določimo s pomočjo koeﬁcienta centra potiska xcp(α), ki pove, kako daleč
od prednjega roba krila se nahaja prijemališče sile pri danem vpadnem kotu.
Pri modeliranju krila smo za krilni proﬁl privzeli tanek ploščati proﬁl [36],
podobno kot so to storili v prvem dinamičnem modelu monokopterja [8].
Uporaba simetričnega krilnega proﬁla je s stališča modeliranja ugodna tudi
zato, ker omogoča enostavno določitev karakteristike proﬁla za vse mogoče
vpadne kote (0◦ < α < 360◦) in tako širi področje uporabnosti modela. Pri
tem naj še dodamo, da so meritve karakteristik proﬁla za vse možne vpadne
kote redke (npr. [37, 38]), saj se krilo običajno uporablja pri majhnih vpa-
dnih kotih, kjer je razmerje sile vzgona proti sili upora največje. Slika 2.5
prikazuje koeﬁciente uporabljenega krilnega proﬁla. Iz karakteristike koeﬁ-
cienta centra potiska xcp lahko opazimo, da krilni proﬁl zagotavlja statično
stabilnost vpadnega kota α. Namreč, če se vpadni kot α poveča, se center
potiska pomakne proti zadnjemu robu krila. Ta premik ustvarja povratni
navor, ki poskuša krilo zavrteti tako, da se vpadni kot zmanjša in povrne
v prejšnje stanje. Podobno tendenco po ohranjanju ravnovesnega vpadnega
kota lahko opazimo tudi pri zmanjšanju vpadnega kota. Ta lastnost krilnega
proﬁla igra pomembno vlogo pri stabilnosti leta javorovega semena [8, 39]
in prav tako pomembno vpliva na pasivno stabilnost monokopterja, kakor
bomo lahko videli v nadaljevanju.
Ko je sila vzgona elementa krila znana, lahko določimo silo potiska ele-
menta dTBET kot komponento sile vzgona, ki je usmerjena pravokotno na t. i.
ravnino konca kraka (angl. tip path plane oziroma TPP),
dTBET = dLi · niTPP. (2.10)
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Slika 2.5 Koeﬁcienti tankega ploščatega krilnega proﬁla [36].
Ravnina konca kraka je ravnina, ki jo določa pot konice kraka in je prav-
zaprav sopomenka za ravnino diska rotorja. Ker v našem primeru učinek
rotorja pravzaprav ustvarimo z vsevrtečim letalom, lahko v nadaljevanju go-
vorimo tudi o disku letala. Vektor niTPP je normalni enotin vektor na ravnino
konca kraka. Določimo ga s pomočjo tekočega povprečja vektorja rotacijske
hitrosti letala ωi za čas enega obrata letala. Poudarimo naj, da silo poti-
ska elementa dTBET, ki povzroča inducirani zračni tok, tvori le vzgonska sila
elementa [27]. Celotno silo vzgona krila Fbkrilo L ter upora krila F
b
kriloD dolo-
čimo s seštevanjem prispevkov sil dLb ter dDb vseh elementov krila. Celotna
aerodinamična sila, ki deluje na krilo letala, je torej enaka
Fbkrilo = F
b
krilo L + F
b
kriloD. (2.11)
2.1.3.3 Teorija gibalne količine (MT)
Teorija gibalne količine (angl. momentum theory oziroma MT) opisuje zvezo
med povprečno silo potiska rotorja ter enakomerno porazdeljenim tokom in-
duciranega zraka skozi disk rotorja. Metoda je primerna za analizo leta pri
enakomerni hitrosti. Za vodoravni let, navpični let navzgor ter lebdenje lahko
zvezo med potiskom ter induciranim tokom opišemo z isto enačbo [40]. Če to
enačbo [32] namesto na nivoju celotnega diska rotorja uporabimo na nivoju
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kolobarja rotorja (kot to storijo v primeru modeliranja vetrnic [27]), dobimo
dTMT = 2 ρ dAvi
√
V 2∞ + 2V∞ vi sinαTPP + v
2
i . (2.12)
V zgornji enačbi dA predstavlja površino kolobarja in vi povprečno induci-
rano hitrost zraka skozi kolobar (slika 2.4). Inducirana hitrost vi je pravo-
kotna na kolobar in usmerjena nasproti sili potiska, ki jo pripisujemo kolo-
barju. V∞ predstavlja relativno hitrost prostega zraka glede na disk rotorja,
ki nastane zaradi translacijskega gibanja diska v prostoru (angl. free-stream
velocity). αTPP je vpadni kot diska rotorja in predstavlja kot med diskom ro-
torja ter relativno hitrostjo prostega zraka glede na disk. Pozitiven kot αTPP
pomeni, da prosti zrak prehaja skozi disk rotorja z vrha navzdol. Zgornja
enačba nudi dober približek za širok razpon pogojev leta in je do določene
mere uporabna tudi v spuščajočem vodoravnem letu [40]. Slika 2.6 prikazuje
obravnavane veličine za primer vodoravnega leta helikopterja.
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Slika 2.6 Situacija helikopterja in zračnega toka skozi rotor pri vo-
doravnem letu. Zrak prehaja pravokotno skozi disk rotorja s hitrostjo
vi + V∞ sinαTPP. Z nagibom rotorja se pojavi horizontalna kompo-
nenta potiska rotorja, ki povzroči pospeševanje v vodoravni smeri.
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2.1.3.4 Prandtlov faktor izgub
Na konici krila prihaja do izgube vzgonske sile zaradi naslednjega aerodina-
mičnega pojava. Na spodnji strani vrtečega se krila je zračni pritisk povečan,
medtem ko je na zgornji strani krila pritisk zmanjšan. Zaradi razlike v priti-
sku prične na konici krila zrak uhajati iz spodnje strani krila okoli konice na
zgornjo stran. To uhajanje zraka povzroči nastanek vrtincev, ki večajo indu-
cirano hitrost ob konicah kril (slika 2.7). Povečanje inducirane hitrosti zraka
zmanjša vpadni kot konice krila, kar pa povzroči zmanjšanje sile vzgona ter
posledično zmanjšanje potisne sile ob konicah kril [32]. S pomočjo Pran-
zračni vrtinci
ob koncu krila
inducirani
tok zraka
Slika 2.7 Realnejša slika toka induciranega zraka, ki upošteva zračne
vrtince ob koncu kraka rotorja.
dtlovega faktorja FP v aerodinamični model rotorja vpeljemo opisane izgube
potiska. Določimo ga s sledečo enačbo [27, 32],
FP =
2
pi
arccos(e−fP), (2.13)
kjer je pomožni parameter
fP =
Nb
2
(
R− r
R sinφ
)
. (2.14)
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Nb je število krakov rotorja, R je radij diska rotorja, r je radialna oddalje-
nost elementa kraka od osi rotacije, φ pa je kot med celotnim tokom zraka,
ki vpada na element kraka, ter diskom rotorja. Na sliki 2.8 si je za razume-
vanje vloge Prandtlovega faktorja koristno ogledati potek vrednosti faktorja
v različnih situacijah.
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Slika 2.8 Primeri poteka vrednosti Prandtlovega faktorja izgub za
enokrilni in dvokrilni rotor pri dveh različnih vrednostih kota φ.
2.1.3.5 Efektivna masa
Produkt v˙i dmA v enačbi (2.6) opisuje silo elementa krila, ki povzroči pospe-
ševanje toka induciranega zraka. Upoštevanje dinamike induciranega toka
je, kot smo že omenili, pomembno za realnejši opis časovnega poteka ae-
rodinamičnih sil, posebej pri hitrih spremembah, ki vplivajo na vzgonsko
silo krila [27]. Premislimo vlogo dinamike induciranega toka na primeru na-
glega povečanja vpadnega kota elementa krila. Ko se vpadni kot elementa
naglo poveča, se istočasno poveča tudi sila vzgona elementa (teorija BET).
Do povečanja vzgonske sile pride zaradi povečanega koeﬁcienta vzgona Cl
(pri tem predpostavljamo, da ostajamo na linearnem delu Cl karakteristike,
ki je pravzaprav delovno območje krila – slika 2.5). Povečanje sile vzgona
seveda pomeni tudi povečanje sile potiska elementa dTBET, kar posledično
povzroči pospeševanje induciranega toka, ki ga element krila ustvarja (tj.
v˙i > 0). Vse to dinamični model induciranega toka predvidi v enačbi (2.7).
Ko hitrost induciranega zraka vi narašča, vpliva na celotni tok zraka tako,
da manjša njegov vpadni kot glede na element krila. Vendar vse dokler se
inducirana hitrost vi ne ustali na novi stacionarni vrednosti, ostaja vpadni
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kot elementa večji v primerjavi z vpadnim kotom v novem stacionarnem
stanju. Torej za kratek čas prehodnega pojava med obema stacionarnima
stanjema element krila deluje pri povečanem vpadnem kotu. To pomeni,
da element med prehodnim pojavom proizvede kratkotrajen impulz vzgon-
ske sile. Tovrstne impulze sile je mogoče upoštevati in opisati le z uporabo
dinamičnega modela induciranega toka zraka [27, str. 95]. Statične metode
BEMT ne zajamejo obravnavanega časovnega razvoja aerodinamičnih sil, saj
niso namenjene analizi prehodnih pojavov. Pri vsevrtečem letalu prihaja do
podobnih naglih sprememb v vzgonski sili predvsem zaradi uporabe zakrilc
na krilu, zato je uporaba dinamične metode BEMT vsekakor koristna. Pri-
mer rezultatov modeliranja navora vetrnice z uporabo dinamičnega modela
induciranega toka zraka prikazuje slika 2.9.
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Slika 2.9 Primer rezultatov modeliranja navora dvomegavatne vetr-
nice z uporabo dinamičnega modela induciranega toka [27, str. 95].
Vetrnica ob času t = 2 s ter t = 32 s spremeni naklon kraka. Polna
črta predstavlja rezultat, ki ga je predvidel model vetrnice, medtem ko
točke označene s + predstavljajo dejanske meritve navora. Opozorimo
naj na kratkotrajno zmanjšanje in povečanje navora ob spremembah
naklona, ki ga je mogoče predvideti le z uporabo dinamičnega modela
induciranega zračnega toka.
Efektivno maso zraka dmA, na katero element krila vpliva in jo pospe-
šuje skozi svoj kolobar, določimo na sledeči način. Carpenter in Fridovich
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predlagata, da za efektivno maso zraka celotnega diska rotorja privzamemo
63.7 % mase krogle zraka, ki ima enak premer kot disk rotorja [34]. Če to
idejo uporabimo na nivoju kolobarja diska, lahko določimo efektivno maso
zraka, ki pripada kolobarju kot [35, str. 246]
dmA =
8
3
ρ
(
r32 − r
3
1
)
, (2.15)
pri čemer sta r1 in r2 radija notranje in zunanje meje kolobarja (slika 2.4), ρ
pa gostota zraka.
2.1.3.6 Zakrilce
Zakrilce je premični del krila na njegovem zadnjem robu, s katerim spremi-
njamo vzbočenost krila (angl. camber) ter tako vplivamo na karakteristike
krila Cl, Cd, xcp [41]. Zakrilce lahko poenostavljeno razumemo kot sestavni
del krila, ki vpliva na efektivni vpadni kot krila [42]. Na podlagi te poenosta-
vitve smo določili spremembo efektivnega vpadnega kota ∆α zaradi odklona
zakrilca kot
∆α = arctan
(
ca sin δa
c− ca + ca cos δa
)
, (2.16)
kjer so c dolžina tetive krila, ca dolžina tetive zakrilca ter δa kot odklona
zakrilca. Idejo poenostavitve ilustrira slika 2.10. S tovrstno poenostavi-
δ
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Δα
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tanek ploščati
krilni profil
Slika 2.10 Poenostavitev vloge zakrilca. Odklon zakrilca δa povzroči
spremembo efektivnega vpadnega kota krila ∆α.
tvijo smo se izognili potrebi po dodatnih karakteristikah krila za različne od-
klone zakrilca [8], hkrati pa smo ohranili vse poglavitne kvalitativne lastnosti
vpliva, ki ga zakrilce ima [41]. Ko zakrilce odklonimo navzdol, se efektivni
vpadni kot krila poveča, kar (upoštevajoč karakteristike krila – slika 2.5) po-
sledično poveča vzgon in upor krila, premakne center potiska proti zadnjemu
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robu krila ter spremeni kot porušitve vzgona (angl. stall angle) in kot ni-
čelnega vzgona (angl. zero-lift angle). Poudarimo naj še, da smo dinamiko
odklona zakrilca v tej fazi razvoja modela letala zanemarili.
2.1.4 Sila propelerja
Sila propelerja Fprop je odvisna od relativne hitrosti prostega zraka vzdolž osi
vrtenja propelerja V (angl. axial free-stream velocity), hitrosti vrtenja pro-
pelerja n, premera propelerja D ter aerodinamičnih lastnosti krilnega proﬁla
propelerja, ki jih povzame koeﬁcient potiska propelerja Ct. Upoštevajoč ge-
ometrijo modeliranega letala, lahko vektor sile propelerja zapišemo kot [43]
Fbprop = Ct(J) ρ n
2D4 (−bb2), (2.17)
kjer je ρ gostota zraka ter
J =
V
nD
(2.18)
korak napredovanja propelerja (angl. propeller advance ratio). Relativno
hitrost zraka V smo določili upoštevajoč translacijsko in rotacijsko hitrost
letala. Pri modeliranju aerodinamične karakteristike propelerja Ct(J) smo
uporabili empirično karakteristiko propelerja APC 4.75 × 5.5 [44]. Podobno
kot v primeru zakrilca smo dinamiko spreminjanja hitrosti propelerja zaen-
krat še zanemarili.
2.1.5 Prvi približek sil upora
Teorija elementa kraka BET sicer upošteva upor proﬁla (angl. proﬁle drag)
ter inducirani upor (angl. induced drag) krila, vendar kljub temu predsta-
vlja poenostavljen model upora, ki ga proizvaja vrteče se krilo (npr. upor
zaradi zračnega toka vzdolž osi krila xb je zanemarjen [32, str. 157]). V
primeru modeliranja vsevrtečega letala je hkrati potrebno upoštevati še pa-
razitni zračni upor, ki ga povzročajo preostali sestavni deli letala poleg krila.
Iz tega sledi, da je aerodinamični model potrebno nadgraditi ter vanj vključiti
še manjkajoče disipativne sile. Natančno modeliranje teh sil je očitno zaple-
ten problem, še posebej če želimo razviti splošen model upora, primeren za
uporabo v različnih režimih leta. Zaradi tovrstnih razlogov je modeliranje
upora brezpilotnih letal mnogokrat celo ignorirano [45]. V našem primeru
2. Matematični model letala 29
smo se odločili problem sil zračnega upora poenostaviti in uporabiti pribli-
žek, ki bi zagotavljal vsaj kvalitativno pravilen model upora. Poenostavljen
model upora smo zasnovali na modelu upora propelerja kvadrokopterja [45].
Dodatno silo upora zaradi translacijskega gibanja letala tako določimo kot
Fbupor = F
b
kvad + F
b
lin, (2.19)
kjer je Fbkvad kvadratni člen upora,
Fbkvad = −kkvad
∥∥∥vb∥∥∥2 vb
‖vb‖
, (2.20)
ter Fblin linearni člen upora,
Fblin = −klin v
b
TPP ‖, (2.21)
pri čemer je vbTPP ‖ komponenta translacijske hitrosti letala v
b, ki je vzpore-
dna ravnini diska rotorja, klin ter kkvad pa sta pripadajoča koeﬁcienta linear-
nega ter kvadratnega zakona upora.
Teorija BET je pomanjkljiva tudi pri določanju navorov, ki nastanejo
zaradi sile upora pri rotacijskem gibanju. Teorija namreč ne upošteva du-
šilnega navora, ki nastane ob gibanju okoli osi nagiba krila xb (angl. wing
pitch axis)1. Do gibanja okoli osi nagiba krila prihaja zaradi že omenjene
statične stabilnosti vpadnega kota α, ki jo zagotavlja proﬁl krila z nastan-
kom povratnega navora (podpoglavje 2.1.3.2). Avtor študije o stabilnosti
javorovega semena [39] sklepa, da je oscilatorno gibanje okoli osi nagiba krila
semena najbrž dušeno. Podobno razmišljajo v [2], kjer privzamejo, da je ro-
tacijsko gibanje monokopterja dušeno preko viskoznega upora. Domneve in
predvidevanja raziskovalcev glede pojava navora upora okoli osi nagiba krila
pričajo o dvojem. Prvič, pojav tovrstnega dušilnega navora je najverjetneje
zelo kompleksen ter, posledično, slabo razumljen; in drugič, temu pojavu je
bilo do sedaj posvečeno malo pozornosti in raziskav. Zdi se, da na področju
aerodinamike ni bilo potrebe po proučevanju in razumevanju tovrstnih po-
drobnosti. Razlog je najbrž v tem, da so pri rotorju helikopterja oscilacije
1Zaradi deﬁnicije telesnega koordinatnega sistema, ki ni običajna v aerodinamični teo-
riji, pride do neskladja glede poimenovanja kotov. Angleška beseda “pitch” se pravzaprav
nanaša na kot naklona. Le-ta je določen z rotacijo okoli y-osi telesnega koordinatnega
sistema, ki se jo običajno usmeri vzdolž krila letala. V našem primeru pa smo deﬁnirali
telesni koordinatni sistem tako, da vzdolž krila teče x-os in zato govorimo o kotu nagiba
krila.
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okoli osi nagiba lahko obvladljive in posledično neproblematične. V primeru
monokopterja pa se je izkazalo, da tovrstne oscilacije močno vplivajo na pa-
sivno stabilnost letala, kakor bomo lahko videli v nadaljevanju.
Iz zgoraj povedanega je očitno, da je modeliranje dušilnega navora, ki
nastaja pri rotacijah okoli osi nagiba krila, zelo problematično področje.
Model smo zato poenostavili, pri čemer pa smo ponovno poskušali zajeti
bistvo pojava vsaj v kvalitativnem smislu. Podobno kot v primeru upora
translacijskega gibanja smo dušilni navor modelirali kot vsoto linearnega ter
kvadratnega člena,
Mbupor = −
(
dlin ω
b
x + dkvad ω
b
x |ω
b
x|
)
bb1, (2.22)
kjer je ωbx komponenta rotacijske hitrosti letala ω vzporedna osi nagiba krila
xb ter kjer sta dlin ter dkvad pripadajoča koeﬁcienta linearnega ter kvadratnega
navora upora.
Kot rezultat poenostavitve kompleksnih aerodinamičnih pojavov prido-
bimo štiri koeﬁciente upora klin, kkvad, dlin ter dkvad. Te koeﬁciente lahko
razumemo kot proste parametre poenostavljenega modela, ki smo jih na-
stavili tako, da simulirani let letala kar najbolje odraža realni let. Če ni
posebej poudarjeno drugače, smo v simulaciji uporabili sledeče vrednosti
koeﬁcientov: klin = 0.030 N(m/s) , kkvad = 0.025
N
(m/s)2
, dlin = 0.002 Nm(rad/s) ,
dkvad = 0.005 Nm(rad/s)2 .
2.2 Študijski primeri simulacij enokrilnega
letala
V nadaljevanju obravnavamo sedem študijskih primerov simulacij, s pomo-
čjo katerih kvalitativno ovrednotimo razviti model enokrilnega vsevrtečega
letala. Najprej predstavimo rezultate za letalo v fazi lebdenja, čemur pa sledi
demonstracija pasivne stabilnosti letala. Pasivno stabilnemu letalu nato spre-
minjamo geometrijo konstrukcije ter aerodinamične lastnosti, s čimer osve-
tlimo vzroke nestabilnosti letala. Temu sledi eksperiment, ki prouči dinamiko
vertikalnega leta simuliranega letala, nazadnje pa simulacija demonstrira še
odprtozančni vodoravni let pasivno stabilnega letala. V sledečih podpoglav-
jih oznaka “0.75” ob simbolu veličine nakazuje, da veličino opazujemo v točki,
ki leži na treh četrtinah dolžine krila.
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2.2.1 Lebdenje letala
Slika 2.11 prikazuje porazdelitev različnih aerodinamičnih veličin vzdolž krila
letala v fazi lebdenja. Letalo se je vrtelo v nasprotni smeri urinega kazalca
ter je doseglo stabilno lebdenje pri rotacijski frekvenci 5.9 Hz. Rotacijska fre-
kvenca je primerljiva z rotacijskimi frekvencami podobnih letal (letalo v [12]
se je vrtelo s 4 Hz, letalo v [2] s 6 Hz, v [6] pa omenjajo rotacijske hitrosti do 10
Hz). Potrebna rotacijska hitrost propelerja je bila n = 5239 min−1. Konusni
kot (angl. coning angle) letala v lebdenju je bil enak β = 4.0◦, kar se dobro
ujema s poročilom v [13], kjer so za monokopter napovedali zelo majhen konu-
sni kot. Ob sliki 2.11 naj spomnimo, da smo pri modeliranju aerodinamičnih
pojavov krila uporabili Prandtlov model izgub (poglavje 2.1.3.4), ki v model
vpelje učinek zračnih vrtincev na koncih kril. Kot že rečeno, ti zračni vrtinci
večajo inducirano hitrost zraka vi na koncu krila [32]. Slika 2.11d pokaže, da
smo z modeliranjem opisani aerodinamični pojav uspešno zajeli. Povečanje
inducirane hitrosti na koncu krila povzroči zmanjšanje vpadnega kota, kar
lahko vidimo na sliki 2.11c. Zmanjšanje vpadnega kota pa seveda pomeni
izgubo vzgona na koncu krila, ki jo prikazuje slika 2.11a. Center potiska na
sliki 2.11e opisuje točke prijemališč aerodinamičnih sil krila. Iz grafa lahko
razberemo, da prijemališča sil ležijo približno za četrtino tetive krila stran
od sprednjega roba krila, kar je za krilo v običajni delovni točki pričakovano.
Povprečno razmerje med silo vzgona ter silo upora krila (angl. lift-to-drag
ratio) je enako 9.2, kar je smiseln rezultat za tanek ploščati krilni proﬁl pri
povprečnem vpadnem kotu 3.2◦ [46]. Na koncu naj le še povzamemo, da se
predstavljeni rezultati za letalo v fazi lebdenja skladajo s teorijo v [32].
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Slika 2.11 Porazdelitev aerodinamičnih veličin vzdolž krila v fazi leb-
denja.
2. Matematični model letala 33
2.2.2 Pasivna stabilnost letala
Sledeči študijski primer demonstrira sposobnost monokopterja, da pasivno
ohranja stanje lebdenja. To je gotovo ena izmed pomembnejših lastnosti
tovrstnih letal, saj bistveno poenostavi njihovo upravljanje. O pasivni sta-
bilnosti monokopterjev poročajo v [2, 4, 15, 18, 21]. Primer monokopterja,
ki stabilno lebdi v zraku, si je mogoče ogledati v [47]. Čeprav se zdi pasivna
stabilnost monokopterja podobno kot stabilnost javorovega semena skorajda
samoumevna, temu ni tako. Pasivno stabilnost letala je potrebno zagotoviti
s pravilno konstrukcijo [2, 8, 15, 21], pri čemer je treba posvetiti posebno
pozornost glavnim vztrajnostnim osem letala ter njihovim momentom, kakor
bomo videli v nadaljevanju.
Pasivno stabilnost simuliranega letala smo preverili na sledeč način. Si-
mulacijo smo pričeli z letalom v fazi lebdenja. Nato smo v trenutku t = 1 s
na letalo vplivali s kratkim pravokotnim impulzom umetno dodanega navora
∆M ix i1. Velikost perturbacijskega impulza je znašala 0.05 Nm in dolžina
trajanja 0.2 s. Impulz navora, ki deluje na letalo, spreminja vrtilno količino
letala [30]. Vektor vrtilne količine, ki je med lebdenjem vzporeden vektorju
rotacijske hitrosti letala ω in kaže navpično navzgor, se zaradi motnje nagne
v smeri vektorja impulza, tj. v smeri i1. To povzroči nagibanje diska rotorja
v isto smer. Pri tem naj poudarimo, da zaradi velike rotacijske hitrosti letalo
deluje podobno kot žiroskop, ki pa se odziva na sile oziroma navore razme-
roma neintuitivno [31, 39, 48, 49]. Odziv letala na motnjo navora prikazujejo
slike 2.12 do 2.14.
Kot pričakovano, je motnja navora povzročila nagib diska letala glede
na vodoravno ravnino ϕTPP, kar se odrazi v prvem lokalnem maksimumu
nagiba na sliki 2.12a. Kot nagiba diska letala ϕTPP, smo določili s kotom
med normalnim vektorjem ravnine diska nTPP ter vektorjem referenčnega
koordinatnega sistema i3, ϕTPP = 6 (nTPP, i3). Zaradi nagiba diska je le-
talu pričela naraščati vodoravna hitrost, pretežno v smeri +xi (sliki 2.13
ter 2.14). Nagib diska ter vodoravna hitrost letala sedaj povzročita asime-
trične aerodinamične pogoje med stranjo diska rotorja, kjer krilo napreduje,
ter stranjo, kjer krilo nazaduje (angl. advancing and retreating sides of the
rotor disk – slika 2.15). Ta asimetrija povzroči povečanje hitrosti vpadnega
zračnega toka na krilo U na napredujoči strani diska, ki jo lahko opazimo
na sliki 2.16a. Sila vzgona krila Fkrilo L se na napredujoči strani posledično
poveča (enačba 2.8). Razmere na nazadujoči strani diska rotorja so ravno
34
0
5
[◦
]a)
0
0.1
[N
m
]
2
5
β / ◦
b)
0 5 10 15
3.5
4
t / s
α0.75 /
◦
c)
ϕTPP /
◦
∆M i
x
/Nm
Slika 2.12 Odziv kota nagiba diska letala (a), konusnega kota rotorja
(b) ter vpadnega kota krila (c). Impulz perturbacijskega navora je
prikazan na sliki (a).
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Slika 2.13 Odziv pozicije letala na motnjo.
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Slika 2.14 Vodoravna trajektorija letala (p0 označuje začetno pozicijo
letala).
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Slika 2.15 Asimetrija aerodinamičnih pogojev, ki nastane pri vodo-
ravnem letu rotorja. Na napredujoči strani diska rotorja se rotacijske
in translacijske komponente relativne zračne hitrosti konstruktivno se-
števajo, medtem ko je slika na nazadujoči strani diska ravno nasprotna.
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Slika 2.16 Asimetrija v relativni zračni hitrosti povzroči nastanek
povratne stabilizacijske sile oziroma navora.
obratne, zato je sila vzgona na tej strani zmanjšana. Povečanje vzgona na
napredujoči strani povzroči povečanje navora krila Mby krilo b2 v negativno
smer (tj. v smeri −yb), kar prikazuje slika 2.16c (pri razlagi nastanka navora
in njegovi smeri si lahko pomagamo tudi s sliko 2.1). To povečanje navora na
napredujoči strani diska ustvarja povratni navor (angl. restoring moment),
ki prične disk letala nagibati v smeri, ki je nasprotna vodoravni hitrosti le-
tala. Disk tako postaja čedalje bolj vodoraven in se celo nagne v smer, ki
je nasprotna vodoravni hitrosti letala. Ta nasprotujoči nagib diska se odrazi
v drugem lokalnem maksimumu ϕTPP (slika 2.12a). Zaradi takega nagiba-
nja prične letalo pospeševati v nasprotno smer, tj. v smeri −xi (sliki 2.13
ter 2.14). Opisana težnja letala se odrazi v spiralni trajektoriji leta s čedalje
manjšim radijem kroženja (slika 2.14). Na tej točki naj opozorimo, da ma-
ksimum hitrosti vpadnega zračnega toka U nastane, ko je napredujoče krilo
pravokotno na smer vodoravne hitrosti letala (slika 2.15). Sedaj pa pozor-
nost preusmerimo na sliko 2.16, ki pokaže, da maksimum vzgonske sile Fkrilo L
(točka B) nastane malenkost pred maksimumom vpadne hitrosti U (točka
A). To pomeni, da maksimum povratnega navora krila Mby krilo b2 (točka C)
kaže pretežno v smeri, ki je nasprotna vodoravni hitrosti, del povratnega
navora pa je usmerjenega tudi v levo glede na smer vodoravnega gibanja.
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Povratni navor torej nagiba disk letala tudi malenkost v levo glede na smer
gibanja, kar se odraža v spiralni trajektoriji, ki se odvije v nasprotni smeri
urinega kazalca (slika 2.14). To lastnost so pri svojih stabilnih letalih opazili
tudi v [2].
Zgornja razlaga odziva letala na motnjo osvetli osnovni princip pasivne
stabilnosti monokopterja. Tako razlaga kot rezultati simulacije se skladajo s
teorijo, predstavljeno v študiji stabilnosti javorovega semena [39], kot tudi s
teorijo v [2]. Rezultati simulacije so poleg pasivne stabilnosti lebdenja letala
pokazali tudi stabilnost konusnega kota β ter vpadnega kota α (slika 2.12
b in c), ki je značilna tudi za javorovo seme [39]. Os rotacije letala, ki jo
opisuje vektor rotacijske hitrosti izražen v telesnem koordinatnem sistemu
ω
b, prav tako izraža stabilno naravo (slika 2.17). Stabilnost osi rotacije je
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Slika 2.17 Stabilnost osi rotacije letala, ki jo pokaže vektor rotacijske
hitrosti letala, izražen v telesnem koordinatnem sistemu Fb.
bila pričakovana glede na študijo inercialne stabilnosti monokopterja v [21].
Prav tako je stabilnost osi rotacije monokopterja potrdil aerodinamično na-
prednejši model v [18]. Z rezultati naprednejšega modela v [18] se dobro
ujema tudi trajektorija perturbiranega letala (slika 2.14). Kot zanimivost
naj izpostavimo cikloidično naravo trajektorije letala, ki jo je mogoče opa-
ziti v simulacijskih rezultatih obeh modelov. Tovrstni vzorec v trajektoriji
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nastane zaradi neničelne horizontalne komponente rezultančne sile, ki je po-
sledica asimetrične konstrukcije letala. Ko se letalo vrti, se istočasno z leta-
lom vrti vektor horizontalne komponente rezultančne sile in posledično sili
težišče letala v krožno gibanje z zelo majhnim radijem kroženja. Povedano
preprosteje, težišče letala opleta in zato pri vodoravnem gibanju letala opiše
cikloidi podobno trajektorijo.
2.2.3 Oscilacije letala okoli osi nagiba krila
V [2] domnevajo, da so oscilacije letala okoli osi nagiba krila xb (slika 2.1)
ključni razlog, zaradi katerega nekatere izvedbe letal ne izkazujejo pasivne
stabilnosti. Da bi preverili njihovo domnevo, smo prejšnji študijski primer
ponovili, vendar tokrat z onemogočenim dušenjem rotacijskega gibanja okoli
osi nagiba krila. Na tak način bi z gotovostjo omogočili domnevni razvoj
oscilatornega gibanja letala okoli osi nagiba ter preverili njegov učinek na
stabilnost letala. Koeﬁciente dušilnega navora Mbupor je bilo zato potrebno
nastaviti na dlin = 0 Nm(rad/s) , dkvad = 0
Nm
(rad/s)2
.
Ponovljene simulacije z modiﬁciranimi aerodinamičnimi lastnostmi letala
so potrdile močno izgubo pasivne stabilnosti (slika 2.18), vendar pa letalo
ni postalo nestabilno. Odziv nagiba diska letala ϕTPP na motnjo nakazuje
resno zmanjšanje relativne stabilnosti letala (slika 2.18b), saj je bilo potrebno
izredno veliko časa, preden se je letalo vrnilo v stanje ustaljenega lebdenja in
je disk letala postal spet vodoraven. Medtem se je letalo gibalo v smeri nagiba
diska, pri čemer opravljena trajektorija izkazuje šibko težnjo po kroženju
v nasprotni smeri urinega kazalca (slika 2.18a), ki je značilna za stabilne
izvedbe letal, kakor smo to lahko videli v prejšnjem študijskem primeru.
Pri vpadnem kotu krila α0.75 (slika 2.19a) lahko opazimo zelo počasno izzve-
nevanje oscilacij. Da so oscilacije vpadnega kota povezane z gibanjem letala
okoli osi nagiba krila, potrdi slika 2.19b, ki priča o oscilatornem rotacijskem
gibanju okoli osi xb. Poudarimo naj, da so oscilacije letala kljub vsemu du-
šene, zelo verjetno zaradi izgubljanja kinetične energije preko drugih oblik
gibanja, kot npr. mahanja krila (angl. ﬂapping) ter translacijskega gibanja.
Študijski primer torej potrdi hipotezo, da oscilacije letala okoli osi nagiba
krila kritično vplivajo na pasivno stabilnost letala. Ena izmed možnosti, kako
oslabiti tovrstne oscilacije, je v primerni porazdelitvi mase letala, s čimer pa
se ukvarja naslednji študijski primer.
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Slika 2.18 Odziv letala, ki razvije oscilacije okoli osi nagiba krila.
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Slika 2.19 Oscilacije letala okoli osi nagiba krila in (posledično) osci-
lacije vpadnega kota krila.
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2.2.4 Vloga momenta vztrajnosti okoli osi nagiba krila
Raziskovalci v [2] ter [15] poročajo, da večanje momenta vztrajnosti okoli osi
nagiba krila Ix izboljša pasivno stabilnost letala. Iz tega sledi, da bi mo-
ralo manjšanje vztrajnostnega momenta Ix poslabšati stabilnost letala. Da
bi preverili to hipotezo, smo nadaljevali prejšnji študijski primer in posku-
sili letalo destabilizirati do te mere, da bi postalo nestabilno. Stabilizatorje
nagiba letala (slika 2.1), ki so bili prej od osi xb telesnega koordinatnega
sistema oddaljeni 30 cm, smo sedaj pomaknili bližje osi na razdaljo 7.5 cm in
tako dosegli želeno zmanjšanje vztrajnosti. Nove vrednosti glavnih vztraj-
nostnih momentov so bile Ix = 0.1 10−3 kgm2, Iy = 1.6 10−3 kgm2 ter
Iz = 1.7 10−3 kgm2. Poudarimo naj, da tako letalo še vedno izpolnjuje
pogoj za inercialno stabilnost rotacijske osi Iz > Iy > Ix (poglavje 2.1.2).
Perturbacijski impulz ∆M ix i1 se je izkazal za nepotrebnega, saj se je pričelo
letalo iz začetnega pogoja, ki bi se običajno nadaljeval s stabilnim lebdenjem,
hitro prevračati ter pospeševati stran od svoje začetne pozicije. Letalo je oči-
tno postalo močno nestabilno, kar pokažejo rezultati na sliki 2.20. Nestabilno
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Slika 2.20 Odziv letala, ki razvije resonančne oscilacije okoli osi na-
giba krila.
letalo je izkazovalo težnjo po spiralnem gibanju v smeri urinega kazalca, kar
je ravno nasprotno kot v primeru stabilne izvedbe (poglavje 2.2.2). Medtem
je nagib diska rotorja ϕTPP naglo rasel. O enakem obnašanju nestabilnih
izvedb letala poročajo v [2]. Podoben pojav so opazili NASINI znanstveniki
pri eksperimentih s komandnim modulom [50], ki namesto padala uporablja
rotorski sistem [51].
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Sistematična študija, ki bi proučila in razložila pojav tovrstnega nesta-
bilnega obnašanja letala, še ni bila opravljena. Raziskovalci v [2] vseeno
podajo hipotezo o morebitnih vzrokih nestabilnosti. Trdijo, da vsevrteče le-
talo lahko razumemo kot dinamični sistem, ki je podobne narave kot sistem,
ki ga tvorijo torzijska vzmet, vztrajnik ter dušilnik. Tak sistem sam teži k
lastni ravnovesni legi in tako kljubuje motnjam. Vendar pa v primeru letala
lahko sistem v določenih okoliščinah razvije oscilacije, ki škodljivo vplivajo
na stabilnost celotnega letala. Kot že rečeno, raziskovalci menijo, da so pri
tem kritične ravno oscilacije okoli osi nagiba krila, kar smo s simulacijo potr-
dili že v prejšnjem študijskem primeru. Nestabilna izvedba letala prav tako
izkazuje omenjene oscilacije, vendar v tem primeru velikost oscilacij s časom
ne upada, pač pa zelo hitro narašča, kot to prikazuje slika 2.21.
Na podlagi predhodnih rezultatov simulacij lahko na tem mestu podamo
svojo hipotezo o razlagi nestabilnosti letala. Ko se zaradi majhne motnje disk
rotorja malenkost nagne, pride do že omenjenih asimetrij v aerodinamičnih
pogojih med napredujočo in nazadujočo stranjo diska. Izkaže se, da so na
napredujoči strani diska vpadni koti krila nekoliko manjši kot na nazadujoči
strani diska (o tem pišejo tudi v [2]). Zaradi karakteristike centra potiska
krila xcp se na napredujočem krilu prijemališča aerodinamičnih sil poma-
knejo malenkost proti sprednjemu robu krila (slika 2.5b). Premik prijemališč
ustvari okoli osi nagiba krila povratni navor, ki poskuša zavrteti krilo tako,
da poveča vpadni kot in krilo vrne v ravnovesno lego (že omenjena lastnost
krilnega proﬁla – poglavje 2.1.3.2). Ta povratni navor na napredujoči strani
diska se ponovi z vsakim obratom letala in tako pravzaprav povzroča pe-
riodično motnjo okoli osi nagiba krila. Če so pogoji pravi, se lahko letalo
prične gibati okoli osi nagiba krila v resonanci, kakor to pokaže obravnavani
študijski primer. In ker imajo oscilacije letala okoli osi nagiba krila podoben
učinek kot ciklično krmiljenje zakrilca [2], se disk rotorja nagne in destabi-
lizira. Ponujena razlaga pojava nestabilnosti zaenkrat ostaja le hipoteza, ki
bi jo bilo potrebno v prihodnje bolj sistematično preveriti.
Študijski primer nestabilnega letala je ponovno potrdil teoretične do-
mneve iz [2]. Obravnavani primer hkrati pomaga razumeti, zakaj večanje
vztrajnostnega momenta okoli osi nagiba letala izboljša pasivno stabilnost
letala, o čemer poročajo v [2] in [15]. Z večanjem vztrajnostnega momenta
namreč nižamo resonančno frekvenco oscilacij letala ter posledično slabimo
amplitudni odziv na periodično motnjo pri višjih frekvencah, podobno kot v
primeru sistema vzmet-vztrajnik-dušilnik.
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Slika 2.21 Resonančne oscilacije letala okoli osi nagiba krila.
2.2.5 Stabilni limitni cikel letala
Eksperimenti s komandnim modulom pri NASI so med drugim pokazali
tudi konﬁguracijo, pri kateri je gibanje modula konvergiralo k stabilnemu
limitnemu ciklu [50]. V tej konﬁguraciji se je rotor modula gibal po kro-
žnici, medtem ko se je orientacija rotorja istočasno spreminjala tako, da
je bil disk rotorja vedno nagnjen proti središču opravljene krožne trajek-
torije. Podobno obnašanje lahko demonstriramo z razvitim dinamičnim
modelom vsevrtečega letala, pri čemer ponovno izhajamo iz drugega štu-
dijskega primera, ki demonstrira pasivno stabilnost letala (poglavje 2.2.2).
Tokrat vztrajnostni moment okoli osi nagiba krila zmanjšamo le deloma
(Ix = 0.3 10−3 kgm2, Iy = 1.6 10−3 kgm2 ter Iz = 1.9 10−3 kgm2). Hkrati
zmanjšamo tudi celotno zmožnost dušenja gibanja letala, vendar prav tako
le deloma (klin = 0.018 N(m/s) , kkvad = 0.020
N
(m/s)2
, dlin = 0.0004 Nm(rad/s) ,
dkvad = 0.003 Nm(rad/s)2 ). Odziv letala na perturbacijski impulz navora ∆M
i
x i1
prikazujemo na slikah 2.22 in 2.23. Na začetku se letalo odzove na motnjo
podobno kot pasivno stabilno letalo iz drugega študijskega primera. Disk
rotorja se nagne v smeri +xi in letalo pridobi vodoravno hitrost. Nato letalo
podobno zavije v nasprotni smeri urinega kazalca in prične krožiti, vendar
tokrat radij kroženja ne upade kot v že obravnavanem primeru, ampak se
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ustali na približno 0.43 metra. Prav tako se ustali velikost nagiba diska ro-
torja na približno 4◦. Očitno spremembe konstrukcijskih in aerodinamičnih
parametrov letala pomembno vplivajo na naravo stabilnosti letala, zaradi če-
sar v odzivu letala pride do pojava stabilnega limitnega cikla. Letalo se tako
po delovanju motnje ujame v samoohranjajoče gibanje in deluje kot neke
vrste mehanski oscilator. Pojav stabilnega limitnega cikla je mogoče opaziti
tudi pri gibanju letala, ki se razvije okoli osi nagiba krila, ter posledično
v vpadnem kotu krila (slika 2.23). V prihodnje bi s pomočjo sistematične
študije stabilnosti lahko bolje razložili predstavljeno obnašanje letala.
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Slika 2.22 Odziv letala v primeru pojava stabilnega limitnega cikla.
Letalo prične krožiti podobno kot otroška vrtavka, pri čemer ohranja
nagib diska proti središču kroženja.
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Slika 2.23 Samoohranjajoče oscilacije letala okoli osi nagiba krila ter
(posledično) v vpadnem kotu krila.
2.2.6 Odziv vertikalne hitrosti na stopnico odklona za-
krilca
V [20] so izvedli identiﬁkacijo dinamike vertikalnega leta monokopterja. Štu-
dija je pokazala, da odziv vertikalne hitrosti letala na stopnico nagiba krila
lahko modeliramo kot linearni sistem prvega reda. Tovrstna narava odziva
velja za osnovno karakteristiko monokopterja [20], ki jo sledeči študijski pri-
mer demonstrira za simulirano letalo. Izhajamo iz situacije, kjer pasivno
stabilno letalo lebdi v prostoru. V trenutku t = 1 s zakrilce odklonimo nav-
zdol za kot δa = 10◦. Odklon zakrilca povzroči povečanje celotnega vzgona
krila, zaradi česar letalo pospeši navpično navzgor. Odziv vertikalne hitrosti
letala viz prikazuje slika 2.24a, kjer lahko opazimo močan značaj nadkritično
dušenega linearnega sistema prvega reda, kar je pričakovano glede na [20].
Amplituda odziva in dvižni čas odziva sta podobne velikosti kot v [20].
Na tem mestu naj pripomnimo, da odklon zakrilca ne poveča le vzgona krila,
temveč tudi njegov upor (poglavje 2.1.3.6). Posledično se poveča navor krila,
kar pa povzroči upad rotacijske hitrosti letala. Da bi obdržali nominalno
rotacijsko hitrost letala, smo uporabili proporcionalno-integrirno-diferencirni
(PID) regulator, ki je vzdrževal hitrost letala ωbz preko krmiljenja hitrosti
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vrtenja propelerja n. Skupni vpliv upora krila in PID regulatorja na rota-
cijsko hitrost lahko vidimo na sliki 2.24b. Sprva je rotacijska hitrost hitro
upadla zaradi nagle spremembe v odklonu zakrilca, vendar se potem zaradi
delovanja PID regulatorja postopoma vrača na prvotno vrednost. Potek ro-
tacijske hitrosti letala pojasni, zakaj vertikalna hitrost letala na sliki 2.24a še
vedno narašča, kljub temu da je glavni prehodni pojav že minil. Kot zanimi-
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Slika 2.24 Odziv vertikalne in rotacijske hitrosti letala na stopnico
odklona zakrilca δa.
vost študijskega primera pa na sliki 2.25 prikazujemo še odziv sile vzgona in
upora krila na stopnico odklona zakrilca. Nagle spremembe vpadnega kota
krila povzročajo nastanek kratkotrajnih impulzov aerodinamičnih sil zaradi
zakasnitev v odzivu induciranega zračnega toka, kar smo že obravnavali v
poglavju 2.1.3.5. Tovrstne impulze aerodinamične sile lahko opazimo tudi na
sliki 2.25. Odziv je precej hitrejši kot v primeru vetrnice s slike 2.9. Razlogov
za to je več. V modelu letala zanemarimo dinamiko aktuatorjev in predpo-
stavimo takojšen odziv zakrilca. To pojasni strmino naraščanja impulza sile.
Upoštevati je potrebno še, da je premer rotorja letala precej manjši kot pre-
mer premer dvomegavatne vetrnice iz poglavja 2.1.3.5. To pomeni, da rotor
letala vpliva na precej manjšo maso okoliškega zraka kot vetrnica, zaradi
česar se okoliški zrak na motnjo odzove hitreje, kar pa pojasni nagel upad
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impulza sile. Nenazadnje pa je potrebno povedati še, da se v primeru vetr-
nice uporablja drugačen dinamični model induciranega zračnega toka kot v
primeru vsevrtečega letala.
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Slika 2.25 Odziv sile vzgona in upora krila na stopnico odklona za-
krilca δa.
2.2.7 Vodoravni let
Raziskovalci enokrilnih vsevrtečih letal so pokazali, da je mogoče z ustrezno
konstrukcijo doseči pasivno stabilnost letala, kar smo preko študijskih prime-
rov potrdili tudi s pomočjo simulacij. Pasivna stabilnost močno poenostavi
upravljanje letala. Vodoravni let vsevrtečega letala se doseže na podoben
način kot v primeru helikopterja. S cikličnim krmiljenjem (angl. cyclic con-
trol) zakrilca, ki je sinhronizirano z orientacijo letala v prostoru, vplivamo
na silo vzgona tako, da se ustvari navor, ki nagne disk letala ter povzroči
let v smeri nagiba diska [2, 4]. Ko prenehamo s cikličnim krmiljenjem in
zakrilce vrnemo v nevtralno lego, pasivna stabilnost letala zagotovi, da se
letalo ustavi in vrne v fazo lebdenja [2].
Zadnji študijski primer demonstrira odprtozančni vodoravni let modeli-
ranega letala. Zakrilce letala smo krmili ciklično, pri čemer odklon zakrilca
δa nastavljamo po enačbi
δa = Acyc cos (ψ − ψamax) , (2.23)
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kjer je Acyc = 10◦ amplituda cikličnega krmiljenja zakrilca, ψ azimut letala
oziroma krila ter ψamax = pi2 kot zamika, ki določa azimut, pri katerem za-
krilce doseže maksimalni odklon navzdol. Pri danem kotu zamika je zakrilce
doseglo maksimalen odklon, ko je krilo kazalo v smeri osi +yi. Maksima-
len odklon zakrilca je povečal vzgon krila in ustvaril navor, ki je nagnil disk
rotorja približno v smeri +xi, kar lahko vidimo na sliki 2.28. Pri tem naj
ponovno poudarimo, da vsevrteče letalo deluje podobno kot žiroskop in zato
odziv nagiba letala zamuja 90◦ za področjem povečanja sile krila [39]. Ce-
loten odziv letala na ciklično krmiljenje zakrilca se dobro sklada z opisom
v [2]. Slika 2.26 prikazuje odziv nagiba diska rotorja na ciklično krmiljenje
zakrilca. Nagib diska povzroči nastanek vodoravne komponente sile potiska
letala in posledično naraščanje vodoravne hitrosti letala, kot je prikazano na
sliki 2.27. Nagib pa istočasno povzroči zmanjšanje vertikalne komponente
potiska, zaradi česar letalo prične izgubljati višino. To se ujema z ugotovi-
tvami in rezultati naprednejšega modela letala v [18]. Zelo dobro ujemanje z
rezultati naprednejšega modela velja tudi za trajektorijo leta, prikazano na
sliki 2.28. Kot pričakovano, se je zaradi pasivne stabilnosti letalo po izklopu
cikličnega krmiljenja vrnilo v fazo lebdenja s podobnim prehodnim pojavom,
kot smo ga videli že na sliki 2.14.
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Slika 2.26 Odziv nagiba letala na ciklično krmiljenje odklona zakrilca.
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Slika 2.27 Odziv hitrosti letala na ciklično krmiljenje odklona za-
krilca.
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Slika 2.28 Trajektorija pasivno stabilnega letala pri vodoravnem letu,
ki se ga doseže z uporabo cikličnega krmiljenja zakrilca.
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2.3 Model dvokrilnega letala
V nadaljevanju predstavljamo spremembe, ki so potrebne pri prehodu z mo-
dela enokrilnega vsevrtečega letala na model dvokrilnega letala. Temu sledijo
štirje primeri simulacij, ki pokažejo, da ima dvokrilno letalo ob določenih
pogojih podobne dinamične lastnosti, kot že obravnavana enokrilna izvedba.
Istočasno bodo sledeči simulacijski primeri v prihodnje služili kot osnova za
študijo senzorskih signalov in pomoč pri načrtovanju algoritmov senzorskega
sistema dvokrilnega vsevrtečega letala.
2.3.1 Konstrukcija dvokrilnega letala
Fizikalni model dvokrilnega letala temelji na realnem letalu, s pomočjo ka-
terega nameravamo tekom nadaljnjega raziskovalnega dela preizkusiti zami-
šljeni elektronski sistem. Dvokrilno letalo oblikujemo tako, da postane si-
metrično okoli osi, ki poteka skozi težišče letala in je hkrati pravokotna na
osrednji ploščati del letala. Os simetrije letala je tako očitno vzporedna ba-
znemu vektorju b3 telesnega koordinatnega sistema Fb, kakor to prikazuje
slika 2.29. Letalo sestavljajo trije glavni sklopi. Prvi sklop predstavlja no-
silna palica, na katero sta pritrjeni obe krili letala; drugi sklop je sestavljen
iz palice, ki nosi pogonska motorja propelerjev; tretji sklop pa tvori osrednji
ploščati del, ki togo poveže obe palici med seboj. Celotna masa poenostavlje-
nega ﬁzikalnega modela letala znaša m = 348 g, mase posameznih sestavnih
delov pa navajamo na sliki 2.29. Tovrstna konstrukcija je nekoliko zamaknila
osi glavnih vztrajnostnih momentov letala, ki jih na sliki nakažemo s črt-
kanimi vektorji. Pripadajoči glavni vztrajnostni momenti letala so sledeči:
Ix = 11.1 10−3 kgm2, Iy = 6.6 10−3 kgm2 in Iz = 17.7 10−3 kgm2. Glede
na zastavljeno konstrukcijo, predvidena os rotacije letala poteka vzporedno
z osjo simetrije letala oziroma baznim vektorjem b3. To pomeni, da letalo
ponovno izpolnjuje pogoj za inercialno stabilnost rotacijske osi letala, saj je
vztrajnostni moment, ki pripada osi rotacije letala, največji (Iz > Ix > Iy –
poglavje 2.1.2). Nagib kril glede na osrednji ploščati del letala smo nastavili
na 12◦.
2.3.2 Spremembe pri uporabi teorije BEMT
Uporabljena teorija BEMT omogoča razmeroma enostavno večanje števila
krakov modeliranega rotorja. Podobno kot v primeru enokrilnega letala je
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Slika 2.29 Osnovna konstrukcija dvokrilnega letala ter njen poeno-
stavljen ﬁzikalni model.
potrebno dodano drugo krilo razdeliti na elemente in za vsak element posebej
zapisati diferencialno enačbo (2.7), ki opisuje zvezo med aerodinamično silo
elementa, silo potiska zaradi vzdrževanja toka induciranega zraka ter silo,
ki inducirani tok pospešuje. Naj na tem mestu omenjeno enačbo zaradi
preglednosti ponovno zapišemo,
v˙i =
1
dmA
(dTBET − FP dTMT) , (2.24)
in pojasnimo, pri katerih členih enačbe pride do sprememb. Člen aerodi-
namične sile elementa krila dTBET določimo po enakem postopku kot v pri-
meru enokrilnega letala. Podobno ostaja nespremenjen postopek za določitev
Prandtlovega faktorja izgub FP, saj le-ta vpliv števila krakov rotorja Nb že
upošteva (poglavje 2.1.3.4). Se pa zaradi dodanega krila spremenita tako
izračun sile potiska dTMT kot tudi velikost efektivne mase zraka dmA, na
katero element krila vpliva, saj dodano drugo krilo učinkuje na zrak v okolici
diska letala podobno kot prvo krilo. To pomeni, da si krili prostor, na ka-
terega vplivata, delita. Podobno kot v [27] lahko predpostavimo, da si krili
prostor razdelita enakovredno. Enačbo potiska elementa zaradi vzdrževanja
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induciranega toka (2.12) je tako potrebno zapisati splošneje,
dTMT = 2 ρ
dA
Nb
vi
√
V 2∞ + 2V∞ vi sinαTPP + v
2
i , (2.25)
saj upoštevamo, da opazovanemu elementu pripade le Nb-ti del površine ko-
lobarja diska, pri čemer je Nb število krakov rotorja (v našem primeru je to
število kril letala). Podoben razmislek uporabimo tudi pri določitvi efektivne
mase zraka, na katerega element krila vpliva. Enačbo (2.15) tako nadgradimo
v
dmA =
1
Nb
8
3
ρ
(
r32 − r
3
1
)
. (2.26)
2.3.3 Dodatek drugega propelerja
Dodatek drugega propelerja je nezapleten, saj njegov učinek modeliramo po
enakem postopku, kot smo ga že opisali v poglavju 2.1.4. Pri dvokrilnem
letalu smo uporabili model propelerja APC 8.0 × 3.8 [44], saj nameravamo
enak propeler uporabiti tudi na realnem letalu. Slika 2.30 prikazuje potek
koeﬁcienta potiska propelerja v odvisnosti od koraka napredovanja prope-
lerja. Ob tem velja opozoriti, da se potisk propelerja z večanjem koraka
napredovanja J = V
nD
manjša. Poudarimo naj še, da v nadaljnjih simulacij-
skih eksperimentih krmilimo oba pogonska motorja z enakim signalom, kar
pomeni, da je rotacijska hitrost obeh propelerjev ves čas enaka in jo zato
označujemo z že vpeljanim simbolom n.
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Slika 2.30 Koeﬁcient potiska propelerja za dvokrilno letalo.
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2.3.4 Dušenje gibanja dvokrilnega letala
Pri določanju vrednosti koeﬁcientov upora dvokrilnega letala se je pokazalo,
da je model dušenja rotacijskega gibanja okoli osi nagiba krila resnično velika
poenostavitev kompleksnega pojava. Kot že rečeno, smo koeﬁciente dušenja
obravnavali kot proste parametre modela in jih nastavili tako, da je simuli-
rano letalo odražalo realni let letala. Gre seveda za poenostavljen pristop k
rešitvi zapletenega problema, a glede na namen uporabe modela letala se v tej
razvojni fazi tak pristop zdi upravičen. Izkazalo se je, da dobimo zadovoljive
rezultate simuliranega leta pri nekoliko povečanem dušenju translacijskega
gibanja, klin = 0.033 N(m/s) , kkvad = 0.028
N
(m/s)2
, kar je nekako pričakovano.
Presenetljivo pa je bilo povečanje, ki je bilo potrebno pri dušenju rotacij-
skega gibanja okoli osi nagiba kril, dlin = 0.045 Nm(rad/s) , dkvad = 0.115
Nm
(rad/s)2
.
Razlogov za to je verjetno več in nekaj jih poskušamo podati v nadaljevanju.
Dodatek drugega krila je povečal skupni povratni navor krila, ki želi povrniti
ravnovesni vpadni kot obeh kril. Istočasno dvokrilno letalo uporablja neko-
liko daljša ter enkrat širša krila, kar spet poveča velikost povratnega navora,
saj se povečajo vzgonske sile krila. Upoštevati je treba še, da je sila vzgona
(ter posledično sila navora) odvisna od kvadrata hitrosti vpadnega toka zraka
(enačba (2.8)), zato je povečanje velikosti stabilizacijskega navora krila za-
radi podaljšanja krila nelinearno. Če uporabimo že omenjeno analogijo s
sistemom vzmet-vztrajnik-dušilnik (poglavje 2.2.4), bi se zaradi vsega nave-
denega povečal koeﬁcient vzmeti. To pa pomeni višanje resonančne frekvence
gibanja, ki se lahko razvije okoli osi nagiba krila zaradi periodičnih motenj
(poglavje 2.2.4). Povišanje resonančne frekvence je neugodno tudi zato, ker
se zaradi dvokrilne konstrukcije letala hkrati poviša tudi frekvenca motenj,
ki letalo sukajo okoli osi nagiba. Frekvenca motenj je namreč zaradi dodatka
drugega krila dvojna. Kot smo pokazali v poglavju 2.2.4, lahko problematično
resonančno frekvenco znižamo z večanjem vztrajnostnega momenta Ix okoli
osi nagiba krila xb (slika 2.29). To storimo z montažo motorjev na palico, ki
poteka prečno na palico s krili. Vendar pa simulacijski rezultati nakazujejo,
da je večanje vztrajnosti Ix koristno le do neke mere. Verjetno zato, ker
se z večanjem Ix hkrati povečuje tudi vztrajnost celotnega diska letala, kar
pa vpliva na dinamiko nagibanja diska. Nazadnje pa je potrebno upoštevati
še dejstvo, da je poleg močno poenostavljenega modela dušenja rotacijskega
gibanja razmeroma enostaven tudi model aerodinamičnih sil krila, saj upora-
blja t. i. statične karakteristike krilnega proﬁla, kjer se ne upoštevajo pojavi,
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ki nastajajo ob hitrih spremembah vpadnega kota krila (s to problematiko
se ukvarja področje t. i. dinamičnih karakteristik krilnega proﬁla [27], angl.
unsteady airfoil theory).
Zaradi vseh navedenih razlogov je bilo potrebno letalo dodatno stabilizi-
rati preko večanja koeﬁcientov rotacijskega dušenja. Kljub poenostavitvam
pri modeliranju lahko zaključimo s sledečo ugotovitvijo: če je dvokrilno letalo
sposobno zagotoviti dovolj veliko slabljenje motenj v gibanju okoli osi nagiba
kril xb, potem ima letalo podobne dinamične lastnosti kot že obravnavano
pasivno stabilno enokrilno letalo. V nadaljevanju sledijo štirje primeri, ki
pokažejo, da zgornja trditev drži.
2.4 Rezultati simulacije dvokrilnega letala
2.4.1 Lebdenje letala
Slika 2.31 prikazuje porazdelitev aerodinamičnih veličin vzdolž obeh kril le-
tala v fazi lebdenja. Porazdelitve so podobne kot v primeru enokrilnega letala
(slika 2.11). Letalo se je ponovno vrtelo v nasprotni smeri urinega kazalca in
doseglo lebdenje pri rotacijski frekvenci 4.9 Hz. Potrebna rotacijska hitrost
propelerjev je bila n = 5088 min−1. Povprečni vpadni kot obeh kril je bil
enak 3.3◦. Poudariti velja, da so v primeru dvokrilnega letala aerodinamične
sile porazdeljene simetrično glede na os rotacije letala.
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Slika 2.31 Porazdelitev aerodinamičnih veličin vzdolž obeh kril letala
v fazi lebdenja. Poudarimo naj, da osrednji del letala ne ustvarja
vzgona.
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2.4.2 Pasivna stabilnost
Tudi za primer dvokrilnega letala smo izvedli poskus pasivne stabilnosti letala
podobno kot v poglavju 2.2.2. Tokrat je velikost perturbacijskega impulza
znašala 0.4 Nm in dolžina trajanja 0.25 s. Odziv letala prikazujejo slike 2.32
do 2.35.
Dvokrilno letalo se je na motnjo odzvalo podobno kot enokrilno letalo.
Perturbacijski navor je nagnil disk letala v smeri +xi, zaradi česar je letalo
pridobilo vodoravno hitrost v isti smeri (slike 2.32a, 2.33 in 2.34). Vodo-
ravna hitrost nato povzroči asimetrijo v aerodinamičnih pogojih med napre-
dujočo in nazadujočo stranjo diska, zaradi česar se pojavi povratni navor, ki
prične nagibati disk letala v smeri nasproti vodoravni hitrosti – prav tako
kot v primeru enokrilnika (poglavje 2.2.2). Letalo torej podobno nasprotuje
vodoravnemu gibanju in se vrne nazaj v stanje stabilnega lebdenja, pri če-
mer pa napravi značilno spiralno trajektorijo (slika 2.34). Na tem mestu
naj opozorimo na dve stvari. Prvič, dvokrilno letalo se na delovanje navora
odzove skladneje s pričakovanji kot pa enokrilno letalo. Namreč, pri dvokril-
nem letalu navor povzroči nagib diska in gibanje letala, ki sta skoraj popol-
noma vzporedna vektorju navora (v danem primeru je to smer +xi, sliki 2.33
in 2.34). Predvidevamo, da je razlog za takšen odziv v simetrični konstruk-
ciji letala. Ta lastnost letala je ugodna, saj zagotavlja kvalitetnejši nadzor
nad smerjo vodoravnega leta pri uporabi cikličnega krmiljenja zakrilca, kot
bomo to lahko videli v nadaljevanju. Drugo zanimivost pa je mogoče opa-
ziti na grafu trajektorije letala (slika 2.34). Trajektorija dvokrilnega letala
namreč ne vsebuje več cikloidične komponente, ki je značilna za enokrilno
izvedbo (poglavje 2.2.2, slika 2.14). Delno je za to odgovorna večja masa
letala, predvsem pa je to posledica simetrične zgradbe letala, ki povzroči, da
se komponente sil, ki so vzporedne disku letala, medsebojno izničujejo. Te-
žišče dvokrilnega letala je zato stabilnejše, kar pa olajšuje uporabo senzorjev
pospeška na vsevrtečem letalu. Za konec si poglejmo še dve lastnosti letala,
ki sta povezani s pasivno stabilnostjo letala. Sliki 2.32 (a) in (b) pokažeta
stabilnost vpadnega kota pri obeh krilih letala (oznaki “−” in “+” nakazu-
jeta, da se opazovana veličina navezuje na krilo, ki leži bodisi na negativnem
delu osi xb bodisi na pozitivnem delu osi xb, slika 2.29). Opozoriti velja, da
imata motnji vpadnih kotov ravno nasprotno fazo. Torej, če se zaradi rota-
cije letala okoli osi nagiba krila prvemu krilu vpadni kot zmanjša, se zaradi
iste rotacije drugemu krilu vpadni kot poveča in obratno. Druga pomembna
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lastnost stabilnosti pa se odraža v stabilnosti rotacijske osi letala, ki jo po-
kaže slika 2.35. Kljub motnji v nagibu diska letala, vodoravni hitrosti ter
delovanju povratnega stabilizacijskega navora ostaja rotacijska hitrost letala
skoraj nespremenjena, podobno kot pri enokrilnem letalu. Pomembno je, da
to lastnost rotacijske osi letala opazimo, saj jo je mogoče koristno uporabiti
pri načrtovanju algoritma za obdelavo signalov senzorja pospeška, kot bomo
to pokazali v nadaljevanju.
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Slika 2.32 Odziv nagiba diska letala (b) ter odziv vpadnih kotov za
obe krili letala (b, c). Oznaki “−” in “+” nakazujeta, da se opazovani
vpadni kot navezuje na krilo, ki leži bodisi na negativnem delu osi xb,
bodisi na pozitivnem delu osi xb.
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Slika 2.33 Sprememba pozicije dvokrilnega letala zaradi motnje.
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Slika 2.34 Vodoravna trajektorija dvokrilnega letala.
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Slika 2.35 Stabilnost osi rotacije dvokrilnega letala, ki jo pokaže
vektor rotacijske hitrosti letala, izražen v telesnem koordinatnem sis-
temu Fb. Opozoriti velja, da je vektor rotacijske hitrosti letala v
fazi lebdenja (t < 1 s) usmerjen vzporedno z osjo simetrije letala
b3 (ωbx = ω
b
y = 0), kot je to mogoče pričakovati zaradi simetrične
konstrukcije letala.
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2.4.3 Vertikalni let navzgor z uporabo propelerjev
V sledečem primeru pokažemo vertikalni let navzgor, pri čemer pa potrebno
povečanje vzgonske sile letala ne dosežemo z uporabo zakrilc kakor v po-
glavju 2.2.6, ampak z večanjem rotacijske hitrosti letala. Rotacijsko hitrost
letala je mogoče enostavno povečati preko krmiljenja hitrosti vrtenja pogon-
skih propelerjev. Za tovrstno strategijo upravljanja vertikalne hitrosti letala
smo se odločili iz dveh razlogov. Prvi razlog je v tem, da nameravamo enako
strategijo uporabiti pri realnem letalu, kjer bodo zakrilca namenjena zgolj
doseganju vodoravnega leta z uporabo cikličnega krmiljenja. Drugi razlog pa
je ilustrativne narave, saj tovrstnega eksperimenta pri enokrilnem letalu še
nismo pokazali.
Eksperiment smo izvedli po naslednjem postopku. Z n označimo rota-
cijsko hitrost propelerjev, ki je za oba propelerja enaka. Letalo v začetni
fazi eksperimenta lebdi. Nato hitrost propelerjev krmilimo z dodatkom pra-
vokotnega pulza dolžine 10 s ter amplitude 500 min−1, kakor to prikazuje
slika 2.36a. Povečanje hitrosti vrtenja propelerjev povzroči povečanje na-
vora propelerjev, zaradi česar prične naraščati rotacijska hitrost letala ωbz ,
vse dokler se ne vzpostavi novo ravnovesje med navorom propelerjev in na-
vorom zračnega upora kril (slika 2.36b). Povečanje rotacijske hitrosti letala
povzroči povečanje celotne sile potiska letala T (angl. thrust). Silo po-
tiska letala določimo kot velikost aerodinamične sile, ki je pravokotna na
disk letala. Časovni potek razvoja sile potiska prikazuje slika 2.36c. Po-
novno lahko opazimo kratkotrajno povečanje in pomanjšanje sile takoj po
spremembi hitrosti propelerjev. Nastanek tovrstnega pojava smo že obrav-
navali v poglavju 2.1.3.5 in ga tudi pokazali na primeru enokrilnega letala
v poglavju 2.2.6. Potek sile potiska letala je zelo podoben poteku navora
v primeru vetrnice, ki smo ga obravnavali na sliki 2.9 (str. 26). Na zadnji
sliki 2.36d pa prikazujemo končni odziv vertikalne hitrosti letala, ki ponovno
izkazuje nadkritično dušeno naravo.
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Slika 2.36 Odziv dvokrilnega letala na stopničasto krmiljenje rotacij-
ske hitrosti propelerjev n.
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2.4.4 Vodoravni let
Sledeči primer demonstrira odprtozančni vodoravni let dvokrilnega letala, ki
ga dosežemo s pomočjo cikličnega krmiljenja zakrilc na podoben način, kot
smo to storili v primeru enokrilnega letala v poglavju 2.2.7. Pri tem smo
odklona zakrilc nastavljali tako, kot ju določata enačbi
δa+ = Acyc cos (ψ − ψamax) , (2.27)
δa− = −δa+, (2.28)
kjer je δa+ oziroma δa− kot odklona zakrilca, ki leži na pozitivnem oziroma
negativnem delu osi xb. Amplitudo cikličnega krmiljenja zakrilc smo ponovno
nastavili na Acyc = 10◦ ter prav tako ohranili enak kot zamika ψamax = pi2
kot v primeru enokrilnega letala. Zakrilce je ponovno doseglo maksimalen
odklon, ko je krilo kazalo v smeri osi +yi ter posledično povzročilo nagib
diska letala v smeri +xi. Odziv letala prikazujejo slike od 2.37 do 2.39.
Odziv nagiba diska letala na sliki 2.37 pokaže podobno naravo kot pri
enokrilnem letalu. Zanimivo je, da v primeru dvokrilnega letala dosežemo
približno enako veliko vodoravno hitrost letala (slika 2.38) pri manjšem na-
gibu diska letala. To je mogoče razumeti, če upoštevamo dvoje. Najprej je
potrebno upoštevati, da ima dvokrilno letalo le nekoliko večji translacijski
upor kot pa enokrilno letalo (poglavje 2.3.4). Nato je treba upoštevati še, da
je teža dvokrilnega letala precej večja od teže enokrilnega letala. To pomeni,
da je precej večja tudi sila potiska, ki je potrebna, da dvokrilno letalo ostaja
v zraku. Iz tega sledi, da se mora disk dvokrilnega letala nagniti manj, da se
vzpostavi približno enako velika horizontalna komponenta sile potiska kot v
primeru enokrilnega letala, s katero letalo premaguje translacijski upor.
Pri odzivu hitrosti letala (slika 2.38) je potrebno opozoriti na več stvari.
Najprej naj poudarimo, da se odziv vodoravne hitrosti dvokrilnega letala
bolje ujema s teoretičnimi pričakovanji (poglavje 2.2.7) kakor pa odziv eno-
krilnega letala. Ciklično krmiljenje zakrilc povzroči nagib diska letala, ki je
skoraj popolnoma vzporeden smeri +xi osi. Posledično letalo pridobi hitrost
izključno v +xi smeri, kar je razvidno iz slik 2.38 in 2.39. Kot že rečeno,
predvidevamo, da je razlog za tovrsten odziv letala v njegovi simetrični kon-
strukciji.
Kot zanimivost naj izpostavimo, da letalo kljub nagibu diska ne izgublja
višine, ampak, celo nasprotno, višino pridobi (slika 2.38). Do tega pojava
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pride zaradi “utripanja potisne sile propelerjev”. Letalo sicer sprva zaradi
nagiba diska in zmanjšanja vertikalne komponente potiska prične izgubljati
višino (1 s < t < 2.5 s). Ko pa letalo pridobi vodoravno hitrost, se pojavi že
omenjena asimetrija aerodinamičnih pogojev med napredujočo in nazadujočo
stranjo diska letala, ki jo občutita tudi vrteča se propelerja. Vendar ta asime-
trija deluje na silo propelerjev ravno nasprotno kot na silo krila. Na napredu-
joči strani se relativna hitrost zraka glede na propeler poveča, kar povečuje
korak napredovanja propelerja (poglavje 2.1.4). Povečanje koraka napredova-
nja pa povzroči zmanjšanje koeﬁcienta potiska propelerja (slika 2.30). Zato
propeler na napredujoči strani diska ustvarja nekoliko manjšo silo potiska.
Na nazadujoči strani diska je situacija ravno nasprotna in propeler deluje z
večjo silo. Ker pa je disk letala nagnjen, sledi, da ima potisna sila propelerja
tudi vertikalno komponento (tj. vzporedno osi zi). Ker pa je na nazadu-
joči strani diska letala propeler nagnjen navzgor, povečanje sile propelerja v
povprečju pripomore k vertikalni komponenti potiska letala in letalo prične
rahlo pospeševati navzgor. Vertikalne komponente potisne sile propelerjev
prikazujemo na sliki 2.40.
Nazadnje naj še enkrat opozorimo na prednost dvokrilnega letala pred
enokrilno izvedbo s stališča uporabe senzorjev pospeška. Če primerjamo
hitrosti enokrilnega in dvokrilnega letala pri vodoravnem letu (sliki 2.27
in 2.38), opazimo, da ima dvokrilno letalo precej manjšo visokofrekvenčno
komponento hitrosti. Dvokrilno letalo to prednost doseže predvsem na ra-
čun simetrične konstrukcije, ki povzroči, da se komponente sil vzporedne
disku letala medsebojno izničujejo. Posledično je težišče dvokrilnega letala
stabilnejše (tj. manj opletanja), kar pa zmanjšuje pospeške letala, ki bi s
stališča senzorskih meritev predstavljali motnjo.
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Slika 2.37 Odziv nagiba dvokrilnega letala na ciklično krmiljenje od-
klona zakrilca.
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Slika 2.38 Odziv hitrosti dvokrilnega letala na ciklično krmiljenje
odklona zakrilca.
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Slika 2.39 Trajektorija dvokrilnega letala pri vodoravnem letu, ki se
ga doseže z uporabo cikličnega krmiljenja zakrilca.
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Slika 2.40 Vertikalni komponenti potisne sile propelerjev med vodo-
ravnim letom dvokrilnega letala. Oznaki “−” in “+” nakazujeta, da
se opazovana sila navezuje na propeler, ki leži bodisi na negativnem
delu osi yb bodisi na pozitivnem delu osi yb.
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2.5 Povzetek poglavja
Predstavili smo potrebno metodologijo za razvoj dinamičnega matematičnega
modela enokrilnega ter dvokrilnega vsevrtečega letala, ki temelji na računsko
ugodni teoriji dinamične gibalne količine elementov. Model omogoča simu-
lacijo vodoravnega leta, vertikalnega leta navzgor in lebdenja. Opravili smo
kvalitativno ovrednotenje razvitega sistema, ki je pokazalo dobro ujemanje
s teoretičnimi predvidevanji, empiričnimi ugotovitvami in rezultati napre-
dnejšega modela enokrilnega letala. Ugotavljamo, da je razviti dinamični
model letala primeren za nadaljnje raziskave pri razvoju senzorskega sistema
in sistema za vodenje vsevrtečega letala.
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3Simulacijska študija senzorskih
signalov dvokrilnega
vsevrtečega letala
Dinamični model dvokrilnega vsevrtečega letala sedaj uporabimo pri študiji
signalov, ki jih proizvedejo senzorji med vodoravnim in vertikalnim letom
tovrstnega letala. Najprej pokažemo, da je rotacijsko gibanje letala smiselno
razstaviti na dve komponenti, značilni za vsevrteča letala. Nato vpeljemo
modela idealnih senzorjev magnetnega polja in pospeška, s katerima nad-
gradimo dinamični model letala. Nadgrajeni model najprej uporabimo pri
študiji signalov za primer vodoravnega leta, kjer podrobneje razdelamo di-
namične motnje v meritvah senzorja pospeška. Nato predlagamo strategijo
krmiljenja propelerjev, s katero je mogoče zmanjšati dinamično motnjo za-
radi utripanja sile propelerjev. Sledi študija signalov za primer vertikalnega
leta ter zaključek, kjer podamo zasnovo algoritmov za obdelavo senzorskih
signalov.
3.1 Stabilnost osi rotacije letala ter vpeljava
komponent hitrosti vrtenja in nagibanja
Z ustrezno razporeditvijo mase letala je mogoče doseči, da rotacijska os le-
tala postane stabilna. Namreč, na delec mase, ki kroži okoli dane osi rotacije,
prične delovati centrifugalna sila. Zaradi delovanja te sile obstaja za togo telo
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taka os rotacije, ki je sama po sebi stabilna oziroma ima zagotovljeno inerci-
alno stabilnost. Povedano drugače, vrteče se togo telo teži k temu, da bi se
pričelo vrteti okoli take stabilne rotacijske osi [31, 49]. Opisano lastnost na
primer izkoriščajo otroške vrtavke. V poglavjih 2.1.2 ter 2.3.1 smo pokazali,
da tako enokrilno kot dvokrilno letalo izpolnjujeta pogoj za zagotovitev sta-
bilne osi rotacije. To sta potrdila tudi študijska primera pasivne stabilnosti
(poglavji 2.2.2 in 2.4.2). Slika 3.1 spodaj pa prikazuje komponente vektorja
rotacijske hitrosti dvokrilnega letala ω med simuliranim vodoravnim letom
iz poglavja 2.4.4. Spomnimo naj, da se ciklično krmiljenje zakrilc vklopi v
trenutku t = 1 s in izklopi ob t = 11 s.
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Slika 3.1 Rotacijska hitrost letala med vodoravnim letom, opazovana
v telesnem koordinatnem sistemu Fb.
Vektor rotacijske hitrosti opazujemo v telesnem koordinatnem sistemu letala
Fb, saj nas zanima lega rotacijske osi letala glede na letalo samo. Smer vek-
torja rotacijske hitrosti ωb opisuje orientacijo rotacijske osi letala, medtem ko
dolžina vektorja opiše hitrost kroženja okoli te osi. S slike lahko opazimo več
stvari. V fazi lebdenja (t < 1 s) je os rotacije letala popolnoma vzporedna
osi zb telesnega koordinatnega sistema (slika 2.29). To je zaradi simetrične
konstrukcije letala pričakovano (zb je namreč hkrati tudi os največjega glav-
nega vztrajnostnega momenta Iz). Z upoštevanjem slike 2.37 opazimo tudi,
da se komponente rotacijske hitrosti okoli preostalih dveh koordinatnih osi
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pojavijo šele, ko se prične spreminjati nagib diska letala. Primerjava velikosti
posameznih komponent pokaže, da je komponenta rotacijske hitrosti letala
okoli osi zb dominantna (ωbz ≫ ω
b
x, ω
b
z ≫ ω
b
y ). Nazadnje poudarimo še, da
so spremembe velikosti komponent razmeroma majhne.
Stabilnost rotacijske osi letala lahko pokažemo še nekoliko drugače. Štu-
dijski primeri so pokazali, da obstaja taka rotacijska hitrost letala ωb, h
kateri letalo teži kljub motnjam in pri kateri letalo pasivno stabilno lebdi
(sliki 2.17 ter 2.35). Zato je smiselno, da vzamemo prav to rotacijsko hitrost
za referenčno vrednost pri analizi stabilnosti rotacijske osi. Naj ωbh ozna-
čuje vektor rotacijske hitrosti letala, pri kateri letalo stabilno lebdi (oznaka
“h” namiguje na lebdenje, angl. hover). V primeru dvokrilnega letala je
ω
b
h = [0, 0, 1748]
T ◦/s. Sedaj lahko opazujemo premik trenutne osi rotacije
letala ωb preko kota 6 (ωb, ωbh). Podobno lahko opazujemo tudi spremembo
velikosti hitrosti rotacije preko razlike ‖ωb‖ − ‖ωbh‖. Slika 3.2 prikazuje obe
veličini za primer vodoravnega leta.
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Slika 3.2 Spremembe smeri (a) in velikosti (b) vektorja rotacijske
hitrosti letala med vodoravnim letom.
Bolj kot na majhno spremembo v velikosti (b) bi radi opozorili na majhno
spremembo v orientaciji rotacijske osi (a). To lastnost letala je mogoče slu-
titi pri opazovanju realnega letala, vendar jo z gotovostjo lahko potrdijo šele
simulacije oziroma natančnejše meritve gibanja letala. Stabilnost rotacijske
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osi so za enokrilno vsevrteče letalo potrdili tudi rezultati simulacij naprednej-
šega modela letala [18]. Poznavanje te lastnosti rotacijske osi letala je zelo
koristno pri načrtovanju algoritma za obdelavo signalov senzorja pospeška,
kakor bomo pokazali v nadaljevanju.
Glede na to, da vsevrteče letalo izkazuje močno stabilnost osi vrtenja le-
tala, je smiselno rotacijsko gibanje letala razstaviti na dve ortogonalni kom-
ponenti in obravnavati njune učinke na senzorski sistem ločeno, v kolikor je
to mogoče. Rotacijsko hitrost letala razstavimo na dve komponenti, kjer je
prva vzporedna, druga pa pravokotna na os rotacije v fazi lebdenja letala.
Deﬁnirajmo to os rotacije kot
nbs =
ω
b
h
‖ωbh‖
. (3.1)
Komponento rotacijske hitrosti, ki je tej osi vzporedna, imenujemo rotacijska
hitrost vrtenja letala in jo določimo kot projekcijo
ω
b
s =
(
ω
b · nbs
)
nbs . (3.2)
Oznaka “s” namiguje na vrtenje (angl. spinning). Ta komponenta je očitno
ključna za vsevrteča letala, saj je povezana s proizvodnjo sile potiska letala.
Po deﬁniciji diska letala (tj. navidezni disk, ki ga opišeta konici vrtečih se
kril) je komponenta ωbs očitno pravokotna na disk letala. Preostalo kom-
ponento hitrosti pa imenujemo rotacijska hitrost nagibanja diska letala in jo
določimo kot
ω
b
t = ω
b − ωbs , (3.3)
pri čemer oznaka “t” namiguje, da imamo opravka s hitrostjo, ki se tiče na-
gibanja (angl. tilting). Kot pove že ime, je ta komponenta hitrosti povezana
s hitrostjo nagibanja diska letala. Po deﬁniciji je očitno vzporedna ravnini
diska letala. Slika 3.3 prikazuje velikost obeh pravkar vpeljanih komponent
rotacijske hitrosti med vodoravnim letom dvokrilnega letala. Slika potrdi,
da se nagibanje diska letala izvaja s precej nižjo hitrostjo, kot pa jo dosega
vrtenje letala. Z upoštevanjem slike 3.2 lahko opazimo, da premik rotacijske
osi letala 6 (ωb, ωbh) sovpada z nagibanjem diska letala ω
b. Hkrati ponovno
opazimo, da je komponenta vrtenja letala vseskozi prisotna, medtem ko je
komponenta nagibanja prisotna le ob spreminjanju nagiba diska letala. Vse
to pomeni, da bo imela komponenta vrtenja veliko večji neželeni učinek na
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uporabo senzorja pospeška kot pa komponenta nagibanja diska, kar je prav-
zaprav pričakovano. V nadaljevanju bomo vpeljani komponenti rotacijske
hitrosti letala uporabili pri analizi učinkov, ki jih ima rotacija na signale
senzorja pospeška letala.
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Slika 3.3 Velikosti rotacijske hitrosti vrtenja letala (a) ter rotacijske
hitrosti nagibanja diska letala (b) med vodoravnim letom.
3.2 Model senzorjev magnetnega polja in po-
speška
Ker je vsevrteče letalo namenjeno zunanji uporabi, je vedno izpostavljeno za-
nemarljivo popačenemu magnetnemu polju Zemlje. Hkrati nanj vpliva tudi
gravitacijsko polje. Z uporabo triosnega senzorja magnetnega polja (magne-
tometra) ter triosnega senzorja pospeška (pospeškometra) je z letala mogoče
opazovati omenjeni vektorski polji. Na podlagi teh opazovanj oziroma meri-
tev je v določenih pogojih mogoče določiti celovito orientacijo letala v pro-
storu, s pomočjo katere bi se izboljšala kvaliteta vodenja letala ter povečala
njegova avtonomnost. Vsaj delna določitev orientacije letala pa je nujna, če
želimo z letalom doseči tudi let v vodoravni smeri.
V nadaljevanju predstavimo modela senzorjev magnetnega polja in po-
speška, s katerima nadgradimo dinamični model letala. Nato s pomočjo
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simulacije proučimo naravo signalov obeh senzorjev v primeru vodoravnega
in vertikalnega leta. Pokažemo tudi, kako je mogoče z nadgraditvijo krmilje-
nja aktuatorjev letala vplivati na nastanek motenj v signalu pospeškometra.
Modela obeh senzorjev v tej fazi analize idealiziramo, saj nas bolj kot učin-
kovitost realnega senzorskega sistema zanimata dinamika, velikost in sestava
senzorskih signalov. S pomočjo ugotovitev, ki jo bo ponudila spodnja študija
senzorskih signalov se bomo nato lotili načrtovanja algoritmov za obdelavo
signalov in določanja orientacije.
3.2.1 Model magnetnega in gravitacijskega polja ter
vpeljava senzorskega koordinatnega sistema
Pri modeliranju magnetnega in gravitacijskega polja Zemlje smo predposta-
vili, da sta obe vektorski polji prostorsko homogeni in časovno konstantni.
Če torej polji opazujemo iz referenčnega koordinatnega sistema Fi, lahko
zapišemo njuni vrednosti kot
gi = [0, 0,−9.81]T
m
s2
, (3.4)
mi = [22.4, 0,−42.2]T 10−6T, (3.5)
kjer je m vektor gostote magnetnega polja in g že znani gravitacijski pospe-
šek. Pri tem smo uporabili vrednost gostote magnetnega polja za lokacijo
Ljubljane, ki smo jo določili s pomočjo kalkulatorja za določanje gostote
magnetnega polja Zemlje [52]. Poudarimo naj, da je referenčni koordinatni
sistem Fi deﬁniran tako, da je bazni vektor i1 vodoraven in kaže v smeri
magnetnega severnega pola, medtem ko je bazni vektor i3 usmerjen nav-
pično navzgor. Zgornji vektorski polji bomo opazovali s pomočjo meritev
obeh senzorjev, ki bosta kot del senzorskega sistema togo pritrjena na le-
talo. S pomočjo postopka kalibracije senzorjev [53] dosežemo, da se obču-
tljivostne osi senzorjev navidezno poravnajo z osmi koordinatnega sistema
senzorskega sistema Fs. Kot že rečeno, lahko za potrebe študije senzorskih
signalov predpostavimo, da je kalibracija poravnave idealna. To pomeni, da
so meritve obeh senzorjev podane v senzorskem koordinatnem sistemu Fs,
katerega orientiranost v prostoru nakažemo z baznimi vektorji s1, s2, s3. Pri
namestitvi senzorskega sistema na letalo lahko poljubno izberemo orienta-
cijo senzorskega sistema glede na letalo, ki jo opišemo z rotacijsko matriko
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Rsb. Ugodno pa je, če je senzorski koordinatni sistem poravnan s telesnim
koordinatnim sistemom letala (tj. s1 ‖b1, s2 ‖b2, s3 ‖b3). V praksi se to
lahko doseže z dovolj precizno vgradnjo senzorskega sistema ali pa s pomočjo
kalibracijskega postopka. Brez izgube za splošnost in zavoljo lažjega razu-
mevanja lahko predpostavimo, da sta torej koordinatna sistema Fs in Fb
poravnana. Situacijo prikazuje slika 3.4. Tako torej velja Rsb = I, kjer
je I identična matrika. Sedaj je mogoče določiti, kako bosta vektorja mo-
deliranega magnetnega in gravitacijskega polja videti s stališča senzorskega
koordinatnega sistema Fs pri dani orientaciji letala. Očitno veljati naslednji
enačbi transformacije
gs = RsbRbi gi = IRbi gi = Rbi gi, (3.6)
ms = RsbRbimi = IRbimi = Rbimi. (3.7)
Vektorja gs in ms sta očitno vhodni veličini za modela senzorjev pospeška in
magnetnega polja, ki ju predstavimo v naslednjih poglavjih.
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Slika 3.4 Situacija med splošnim gibanjem letala. A predstavlja po-
ljubno točko na letalu, v katero postavimo senzor pospeška in nato
proučimo pospešek, ki ga senzor občuti.
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3.2.2 Model triosnega senzorja magnetnega polja
Natančnejši model triosnega elektronskega senzorja opisuje zvezo med vzbu-
jalno veličino (v našem primeru je to magnetno polje) in odzivom izhodne na-
petosti senzorja, pri čemer se upošteva občutljivost senzorja, ničelne vredno-
sti senzorja, nepopolno ortagonalnost občutljivostnih osi senzorja ter nepo-
polno poravnanost koordinatnega sistema senzorskega sklopa s koordinatnim
sistemom celotnega senzorskega sistema Fs [25]. Vse omenjene parametre
modela senzorja je mogoče dovolj dobro oceniti s postopkom kalibracije [25]
ter tako iz meritve napetostnega odziva senzorja pridobiti oceno za vrednost
vzbujalne veličine. Kot smo povedali že v uvodu, lahko predpostavimo, da je
kalibracija magnetnega senzorja idealna, iz česar sledi poenostavljena merilna
enačba triosnega senzorja magnetnega polja [54]
m˜s =ms + bm +wm, (3.8)
kjer je ms prava vrednost magnetnega polja, m˜s izmerjena vrednost magne-
tnega polja, bm vektor časovno spremenljivih ničelnih vrednosti (angl. bias
drift) ter wm vektor širokopasovnega šuma senzorskega signala, ki ga lahko
modeliramo kot beli šum (angl. white noise). S simbolom ˜ nakažemo,
da imamo opravka z merjeno veličino. Kot že rečeno, nas v tej fazi ana-
lize senzorskega sistema zanima predvsem narava senzorskih signalov, zato
lahko merilno enačbo dalje idealiziramo ter privzamemo, da sta časovno spre-
menljiva ničelna vrednost ter šum enaka nič. Tako dobimo model idealnega
triosnega magnetnega senzorja,
m˜s =ms, (3.9)
ki ga vgradimo v model letala. Poudarimo naj, da je zaradi časovno kon-
stantnega ter homogenega magnetnega polja meritev magnetnega senzorja
neodvisna od lokacije senzorja na togem letalu.
3.2.3 Model triosnega senzorja pospeška
Gledano natančneje, senzorji pospeška pravzaprav merijo pospešek posredno
preko t. i. speciﬁčne sile. Speciﬁčna sila je razlika med pravim pospeškom
senzorja v prostoru ter gravitacijskim pospeškom [55]. Če senzor pospeška
togo pritrdimo v točko A na letalu (slika 3.4), lahko speciﬁčno silo f , ki jo
senzor občuti, zapišemo z enačbo kot
f = aA − g. (3.10)
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Pri tem je aA vektor celotnega pospeška senzorja v prostoru ter g gravita-
cijski pospešek. Če uporabimo podoben premislek kot v primeru senzorja
magnetnega pospeška, lahko zapišemo poenostavljeno merilno enačbo trio-
snega pospeškometra kot
f˜
s
= f s + bf +wf , (3.11)
kjer so f s prava vrednost speciﬁčne sile, f˜
s
izmerjena vrednost speciﬁčne sile
ter bf in wf časovno spremenljiva ničelna vrednost in merilni šum senzorja.
Zgornjo enačbo idealiziramo podobno kot pri magnetometru, upoštevamo še
enačbo (3.10) in dobimo model idealnega senzorja pospeška,
f˜
s
= asA − g
s. (3.12)
Celotni pospešek senzorja v prostoru aA lahko razvijemo dalje [56] v
aA = r¨IB + ω˙ × rBA + ω × (ω × rBA) . (3.13)
Pri tem je rIB vektor, ki kaže od izhodišča referenčnega inercialnega koor-
dinatnega sistema Fi v točki I do izhodišča telesnega koordinatnega sistema
v točki težišča letala B. Vektor rIB je pravzaprav vektor pozicije letala p,
vendar zaradi poudarka uporabljamo notacijo z vektorji med točkami v pro-
storu. rBA predstavlja vektor, ki kaže od težišča letala v točki B do točke
A na letalu, kamor smo togo pritrdili senzor pospeška, ω pa označuje vektor
rotacijske hitrosti letala. Situacijo prikazuje slika 3.4. V prvem členu zgor-
nje enačbe prepoznamo vektor translacijskega pospeška letala. Drugi člen
enačbe opisuje tangencialni rotacijski pospešek senzorja, ki nastane zaradi
spreminjanja rotacijske hitrosti letala. Zadnji člen enačbe pa zajame radi-
alni rotacijski pospešek senzorja, ki se pojavi zaradi rotacijske hitrosti letala.
Poudarimo naj, da je translacijski pospešek r¨IB neodvisen od izbire lokacije
točke A. To pomeni, da lahko translacijski pospešek merimo s senzorjem
pospeška v poljubni točki togega letala. Po drugi strani pa sta tako tan-
gencialni in kot radialni pospešek odvisna od lokacije senzorja pospeška na
letalu rBA. Očitno je, da bi bilo za uporabo pospeškometra ugodno, če bi
senzor lahko pritrdili v težišče letala (tj. A = B oziroma rBA = 0) ter tako
izničili vpliv, ki ga ima rotacijsko gibanje letala na meritve senzorja. V praksi
je taka namestitev senzorja problematična predvsem zaradi konstrukcijskih
omejitev ter deloma tudi zaradi nenatančnega poznavanja lokacije težišča
letala. Predpostavimo, da senzor pospeška lahko približamo težišču letala
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v najboljšem primeru tako, da se vsaki od treh osi telesnega koordinatnega
sistema Fb približamo na razdaljo 1 cm, kar se zdi v mejah izvedljivega. Pri
tem je potrebno upoštevati, da realno letalo ni idealno simetrično s stališča
razporeditve mase, zato se težišče lahko izmakne v smeri, ki ni tako očitna.
Namenoma predpostavljamo enakomerno oddaljenost od vseh treh osi, saj
tako postanejo učinki rotacijskega gibanja okoli posameznih osi lažje primer-
ljivi. V nadaljevanju lahko torej za lokacijo senzorja pospeška privzamemo
rbBA = [1, 1, 1]
T cm. Na tem mestu sedaj upoštevajmo, da rotacijsko hi-
trost letala lahko razstavimo na komponento vrtenja letala ter komponento
nagibanja diska letala,
ω = ωs + ωt, (3.14)
kakor smo to pokazali v poglavju 3.1. Če zgornji dve enačbi združimo, do-
bimo sledečo enačbo za pospešek senzorja v prostoru
aA = r¨IB +
ω˙s × rBA + ω˙t × rBA +
ωs × (ωs × rBA) + ωt × (ωt × rBA) +
ωs × (ωt × rBA) + ωt × (ωs × rBA) .
(3.15)
Zgornja enačba pokaže, kako različni tipi gibanja letala vplivajo na pospeške,
ki jih občuti senzor na letalu v točki A. V drugi vrstici enačbe prepoznamo
vpliva tangencialnega pospeška zaradi spreminjajočih se hitrosti vrtenja le-
tala in hitrosti nagibanja diska letala. Tretja vrstica opisuje pojav radialnega
pospeška, ki nastane neodvisno bodisi zaradi rotacijske hitrosti vrtenja letala
ωs bodisi zaradi rotacijske hitrosti nagibanja diska letala ωt. Četrta vrstica
pa pokaže, da senzor občuti tudi sestavljeni radialni pospešek, ki nastane
zaradi istočasnega rotacijskega gibanja dveh oblik – vrtenja letala ter nagi-
banja diska letala. Zadnja vrstica enačbe torej ponuja pomembno ugotovitev.
Kljub temu da je velikost hitrosti nagibanja diska precej majhna (slika 3.3),
njenega učinka na meritve pospeškometra v splošnem ne smemo zanemariti,
saj se učinek nagibanja ojača zaradi velike hitrosti vrtenja letala. Na tem
mestu vpeljimo oznake za posamezne člene zgornje enačbe, saj jih bomo v
nadaljevanju proučili za primer vodoravnega in vertikalnega leta vsevrtečega
letala:
- translacijski pospešek letala,
atran = r¨IB, (3.16)
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- tangencialna pospeška zaradi hitrosti vrtenja in nagibanja,
atan s = ω˙s × rBA, (3.17)
atan t = ω˙t × rBA, (3.18)
- neodvisna radialna pospeška zaradi hitrosti vrtenja in nagibanja,
arad s = ωs × (ωs × rBA) , (3.19)
arad t = ωt × (ωt × rBA) , (3.20)
- sestavljena radialna pospeška zaradi istočasnega vrtenja in nagibanja,
arad st = ωs × (ωt × rBA) , (3.21)
arad ts = ωt × (ωs × rBA) , (3.22)
- celotni tangencialni in radialni rotacijski pospešek,
atan = ω˙ × rBA, (3.23)
arad = ω × (ω × rBA) , (3.24)
- celotni rotacijski pospešek,
arot = atan + arad, (3.25)
- ter celotni pospešek senzorja brez radialnega pospeška zaradi vrtenja
letala,
a∗A = aA − arad s. (3.26)
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3.3 Študija senzorskih signalov za primer vo-
doravnega leta dvokrilnega letala
Modelirane senzorske signale prikazujemo za primer simuliranega vodorav-
nega leta dvokrilnega letala iz poglavja 2.4.4. Pri tem naj poudarimo, da
celoten simulirani let lahko razdelimo na štiri faze. V prvi fazi letalo stabilno
lebdi (t < 1 s). Sledi faza, v kateri se letalo odzove na ciklično krmiljenje
zakrilc z nagibanjem diska letala in pridobivanjem hitrosti (1 s < t < 7 s).
Sledi tretja faza (7 s < t < 11 s), ko prehodni pojavi izzvenijo in letalo leti
pri praktično nespremenjenem nagibu diska letala in nespremenjeni hitrosti.
Fazo, ko letalo leti pri ustaljeni hitrosti, imenujemo tudi faza stacionarnega
leta (angl. steady ﬂight). V zadnji fazi (t > 11 s) pa po prenehanju krmilje-
nja zakrilc sledi prehodni pojav, ko se letalo vrne nazaj v stanje stabilnega
lebdenja. Za lažje ločevanje med posameznimi fazami leta smo sledeče grafe
opremili z navpičnimi črtami. Opozorimo naj še, da vse obravnavane kom-
ponente signalov prikazujemo v senzorskem koordinatnem sistemu Fs.
Posvetimo se najprej modeliranim signalom senzorja magnetnega polja,
saj je njihova narava enostavnejša v primerjavi s signali pospeškometra.
Slika 3.5 prikazuje posamezne komponente triosnih meritev za prvih sedem
sekund vodoravnega leta (celotnega poteka ne prikazujemo zaradi pregledno-
sti in predvidljive narave signalov).
Magnetno polje je sicer časovno konstantno in prostorsko homogeno, a ker
ga opazujemo z vrteče se platforme, meritve polja izkazujejo harmonično
naravo. Vrtenje letala vpliva na meritve vzdolž osi xs ter ys, zaradi česar
sta komponenti signala m˜sx in m˜
s
y harmonične oblike s frekvenco, ki je enaka
frekvenci vrtenja letala (tj. 4.9 Hz). Ker pa je os senzorskega sistema zs
vzporedna z osjo vrtenja letala ωs (poglavje 3.1 ter slika 3.4), vrtenje letala
ne vpliva na meritve polja m˜sz. To pomeni, da se velik del informacije o
vrtečem gibanju letala skriva v meritvah vzdolž xs in ys osi. Poudarimo naj
še, da nagibanje diska letala spremeni velikost komponente magnetnega polja,
ki je vzporedna ravnini (xs, ys), kar pojasni povečanje amplitude komponent
m˜sx, m˜
s
y na račun komponente m˜
s
z ob začetku druge faze leta.
Iz predstavljenega poteka modeliranih signalov magnetnega senzorja
sledi koristna ugotovitev. Z uporabo dvoosnega senzorja magnetnega polja,
ki ga namestimo tako, da sta osi senzorja pravokotni na os vrtenja letala, je
mogoče zgraditi preprost relativni orientacijski sistem, ki pri dani ravnini
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Slika 3.5 Simulirani signali idealiziranega senzorja magnetnega polja
v prvih dveh fazah vodoravnega leta.
diska letala pove, za kolikšen kot je letalo trenutno zavrteno okoli osi vrtenja
letala ωs. S pomočjo takega poenostavljenega orientacijskega sistema bi
lahko ciklično krmilili zakrilca letala in dosegli vodoravni let letala. Pou-
dariti je potrebno še, da je frekvenca harmoničnih komponent magnetnega
senzorja enaka frekvenci rotacije letala, ki lahko naraste tudi do 10 Hz [6].
To pa lahko predstavlja izziv pri izvedbi algoritmov za upravljanje letala,
saj morajo algoritmi izpolnjevati razmeroma visoke realnočasne zahteve, kar
pa se je v praksi že izkazalo za problem [6].
Sedaj pa se posvetimo še simuliranim signalom senzorja pospeška. Ti
signali so sestavljeni iz množice različnih komponent, ki so posledica za-
pletenega sestavljenega gibanja letala med vodoravnim letom. Posamezne
komponente signalov prikazujemo kot vektorje, izražene v senzorskem koor-
dinatnem sistemu Fs, pri čemer uporabljamo rdečo, zeleno in modro barvo
za označitev velikosti vektorjev vzdolž x, y ter z koordinatnih osi. Sestavne
komponente signalov pospeškometra prikazujemo v zaporedju od elementar-
nih komponent signala proti sestavljenim komponentam, saj je na tako lažje
razumeti, kakšno vlogo imajo posamezne komponente v celotnem izhodnem
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signalu senzorja. Namen sledeče študije je predvsem ponuditi vpogled v na-
ravo sestavnih komponent signalov pospeškometra, osvetliti njihov izvor in
dinamiko ter pokazati red velikosti teh komponent. S pomočjo tako prido-
bljenega znanja je mogoče nato graditi algoritme za obdelavo signalov, ki
pripomorejo k rešitvi problema določanja orientacije letala.
Slika 3.6 prikazuje tangencialni pospešek atan t, ki nastane zaradi nagi-
banja diska letala. Pričakovano je pospešek največji takrat, ko se nagib
diska spreminja najhitreje, torej ob začetku 2. in 4. faze vodoravnega leta
(slika 2.37), med 3. fazo leta, ko pa se nagib diska letala ustali, postane
pospešek praktično zanemarljiv.
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Slika 3.6 Komponenta tangencialnega pospeška atan t, ki nastane za-
radi spreminjanja nagiba diska letala. Spomnimo naj, da z rdečo,
zeleno in modro barvo prikazujemo x, y in z komponente vektorja.
Na sliki 3.7 lahko vidimo tangencialni pospešek zaradi spreminjanja hitrosti
vrtenja letala, atan s. Ker se hitrost vrtenja letala med vodoravnim letom
spreminja zelo malo (slika 3.3), je prikazani tangencialni pospešek zanemar-
ljiv.
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Slika 3.7 Komponenta tangencialnega pospeška atan s, ki nastane za-
radi spreminjanja hitrosti vrtenja letala ωs.
Zaradi razmeroma nizke hitrosti nagibanja diska letala ωt (slika 3.3) je zane-
marljivo majhen tudi radialni pospešek, ki nastane ob nagibanju diska letala
arad t, kar vidimo na sliki 3.8.
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Slika 3.8 Komponenta radialnega pospeška arad t, ki nastane zaradi
hitrosti nagibanja diska letala ωt.
Kot je bilo mogoče pričakovati, radialni pospešek zaradi vrtenja letala arad s
predstavlja pomembno komponento celotnega senzorskega signala (slika 3.9).
Kljub temu da je senzor oddaljen od osi vrtenja letala ωs le 1.4 cm (po-
glavje 3.2.3), doseže radialni pospešek presenetljivo veliko amplitudo (v fazi
lebdenja letala je ‖arad s‖ = 13.2 m/s2). Razlog za to se skriva v visoki hitrosti
vrtenja letala (ωs = 30.5 rad/s) ter kvadratni odvisnosti radialnega pospeška
od rotacijske hitrosti (enačba (3.19)). Poudariti je potrebno tudi, da je ra-
dialni pospešek zaradi vrtenja letala vedno prisoten in se le malo spreminja
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tekom posameznih faz leta. Očitno arad s tvori komponento signala senzorja
pospeška, ki pomeni resno motnjo pri opazovanju gravitacijskega polja.
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Slika 3.9 Komponenta radialnega pospeška arad s, ki nastane zaradi
hitrosti vrtenja letala ωs. Opozorimo naj, da se zaradi izbrane pozicije
pospeškometra na letalu rBA komponenti radialnega pospeška vzdolž
xs in ys osi prekrivata.
Sliki sestavljenih radialnih pospeškov 3.10 in 3.11 pokažeta, da v splošnem
resnično ne smemo v celoti zanemariti učinka nizke hitrosti nagibanja diska
letala ωt, saj se učinek zaradi sestavljenega gibanja ojača z visoko hitrostjo
vrtenja letala ωs. Pri tem hitrost nagibanja diska letala ωt pravzaprav določa
ovojnico amplitude sestavljenih pospeškov (enačbi (3.21) in (3.22)), zaradi
česar sta pospeška v stacionarnih fazah leta praktično zanemarljiva.
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Slika 3.10 Komponenta sestavljenega radialnega pospeška arad st, ki
nastane kot posledica sestavljenega rotacijskega gibanja ωs in ωt.
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Slika 3.11 Komponenta sestavljenega radialnega pospeška arad ts, ki
nastane kot posledica sestavljenega rotacijskega gibanja ωt in ωs.
Slika 3.12 prikazuje celotni tangencialni pospešek senzorja pospeška atan.
Opazimo lahko, da prevladuje komponenta, ki nastane zaradi nagibanja diska
letala (slika 3.6).
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Slika 3.12 Celotni tangencialni pospešek senzorja pospeška atan.
Na sliki 3.13 prikazujemo celoten radialni pospešek senzorja pospeška arad.
Očitno je, da dominantno komponento radialnega pospeška tvori pospešek
zaradi vrtenja letala arad s (slika 3.9), opaziti pa je mogoče tudi komponenti
sestavljenega radialnega pospeška na začetku 2. in 4. faze leta.
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Slika 3.13 Celotni radialni pospešek senzorja pospeška arad.
Slika 3.14 prikazuje celotni rotacijski pospešek senzorja arot, kjer se znova
izkaže, da med vsemi rotacijskimi pospeški močno izstopa radialna kompo-
nenta zaradi vrtenja letala arad s. Opaziti je mogoče, da se celotni tangencialni
in celotni radialni pospešek seštejeta konstruktivno vzdolž xs in ys osi, med-
tem ko se vzdolž zs osi seštejeta destruktivno. Opozorimo naj, da je celotni
rotacijski pospešek v 3. fazi vodoravnega leta razmeroma nespremenljiv in
določen predvsem z radialnim pospeškom zaradi vrtenja letala.
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Slika 3.14 Celotni rotacijski pospešek senzorja pospeška arot.
Slika 3.15 prikazuje pospešek senzorja zaradi translacijskega gibanja težišča
letala atran. Ob začetku 2. faze je potek pospeška kompleksnejši, saj se takrat
disk letala nagiba zaradi periodičnega spreminjanja vzgonske sile obeh kril,
hkrati pa letalo že pridobiva vodoravno hitrost. Ko letalo preide v 3. fazo
leta, translacijski pospešek ne upade, kljub temu da se letalo giblje pri enako-
merni vodoravni hitrosti. To pomeni, da je očitno ta enakomernost hitrosti
letala v 3. fazi leta zgolj navidezna. Čeprav trajektorija vodoravnega leta
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daje vtis gladkega premikanja skozi prostor, slika spodaj pokaže, da težišče
letala med vodoravnim letom oscilira. Oscilacije težišča lahko potrdimo tudi
pri pozornejšem pregledu poteka hitrosti letala na sliki 2.38, kjer so majhne,
a hitre spremembe hitrosti leta očitne. Do oscilacij prihaja zato, ker se tako
sila krila kot tudi sila propelerja tekom enega obrata letala spreminjata zaradi
že omenjene asimetrije v aerodinamičnih pogojih (poglavje 2.2.2). Koristno
je opaziti še, da imajo komponente translacijskega pospeška v stacionarni
fazi leta ničelno povprečno vrednost.
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Slika 3.15 Translacijski pospešek senzorja pospeška atran.
Slika 3.16 predstavlja celotni pospešek senzorja zaradi vseh komponent gi-
banja v prostoru aA. Ponovno je mogoče opaziti dve dominantni sestavni
komponenti pospeška. Radialni pospešek zaradi vrtenja letala arad s določa
neničelno srednjo vrednost xs in ys komponent vektorja, translacijski po-
spešek atran pa je v veliki meri odgovoren za harmonični potek vseh treh
komponent vektorja aA tekom trajanja vodoravnega gibanja letala.
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Slika 3.16 Celotni pospešek senzorja v prostoru aA.
Slika 3.17 prikazuje komponento gravitacijskega pospeška g, ki pri določa-
nju orientacije letala pravzaprav predstavlja uporabni del celotnega signala.
Opazimo lahko, da je v fazi lebdenja vektor g vzporeden koordinatni osi zs.
Zaradi deﬁnicije senzorskega koordinatnega sistema Fs je koordinatna os zs
vzporedna tudi osi vrtenja letala ωs (slika 3.4). Iz povedanega sledi, da je v
fazi lebdenja vektor gravitacije g vzporeden osi vrtenja letala ωs. To je pri-
čakovan rezultat, saj sili gravitacije v lebdenju nasprotuje sila potiska letala,
le-ta pa je zaradi simetrične konstrukcije letala vzporedna osi vrtenja letala.
Narava komponent vektorja gs je popolnoma enaka kot v primeru kompo-
nent vektorja magnetnega polja ms (slika 3.5). Ko se disk letala nagne, del
vektorja g postane vzporeden ravnini (xs, ys), zaradi česar naraste velikost
komponent gsx, g
s
y. V velikosti teh dveh komponent se skriva informacija o
nagibu diska letala. Ko se nagib diska letala v 3. fazi leta ustali, se ustali
tudi amplituda harmoničnih komponent gsx, g
s
y, frekvenca harmoničnih kom-
ponent pa je ponovno enaka frekvenci vrtenja letala, podobno kot v primeru
magnetnega senzorja.
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Slika 3.17 Vektor gravitacijskega pospeška g, kot ga je mogoče opa-
zovati z vsevrtečega letala tekom vodoravnega leta.
Po predstavitvi posameznih sestavnih komponent signalov senzorja slika 3.18
končno lahko prikaže potek simuliranih meritev pospeškometra f˜
s
= asA− g
s
tekom vodoravnega leta. Na sliki je še vedno mogoče opaziti premik sre-
dnje vrednosti x in y komponent vektorja zaradi radialnega pospeška vrtenja
arad s, zaradi člena −gs v merilni enačbi senzorja pa se z komponenta merjene
speciﬁčne sile premakne navzgor k vrednosti blizu 10 m/s2. Pri odštevanju
asA−g
s se seveda odštejejo tudi harmonične komponente posameznih členov.
Kot rezultat odštevanja dobimo harmonične komponente speciﬁčne sile f˜
s
vzdolž osi x in y, ki izgubijo neposredno podobnost tako s potekom v asA kot
tudi s potekom v gs. Slika jasno pokaže, kako se koristni del signala gs izgubi
v množici preostalih komponent, ki nastanejo kot posledica rotacijskega in
translacijskega gibanja senzorja v prostoru (aA = atran + arot). Opazovanje
gravitacijskega polja z vsevrtečega letala je očitno velik izziv.
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Slika 3.18 Simulirani signali idealiziranega senzorja pospeška tekom
vodoravnega leta.
Iz zgornje študije simuliranih senzorskih signalov lahko povzamemo več
ugotovitev. Pokazalo se je, da so signali magnetnega senzorja razmeroma
preprosti. Sestavljeni so iz dveh harmoničnih komponent frekvence, ki jo do-
loča hitrost vrtenja letala, ter tretje komponente, ki se spreminja počasneje
in hkrati z nagibanjem diska letala. Kot smo že omenili, lahko harmonični
komponenti signala uporabimo pri izgradnji poenostavljenega orientacijskega
sistema, namenjenega cikličnemu krmiljenju zakrilc. Domnevamo, da bi pri
takem sistemu določanja orientacije največji problem predstavljale elektro-
magnetne motnje zaradi delovanja celotnega elektronskega sistema letala.
Predvsem lahko pričakujemo motnje zaradi krmiljenja velikih tokov, ki te-
čejo po napajalnih kablih do oddaljenih pogonskih motorjev. Iz tega sledi, da
bi bilo potrebno vzorčene signale magnetnega senzorja obdelati z ustreznim
ﬁltrom za izločitev motenj, preden bi jih uporabili pri določanju orientacije
letala.
Signali senzorja pospeška pa so se izkazali za bolj problematične. Štu-
dija pokaže, da smemo sestavne komponente celotnega pospeška senzorja v
prostoru aA deliti v tri skupine.
Prvo skupino tvorijo komponente, ki izkazujejo majhno amplitudo tekom
vseh faz vodoravnega leta. Sem lahko uvrstimo tangencialni pospešek zaradi
spremembe hitrosti vrtenja letala atan s (slika 3.7) ter radialni pospešek zaradi
hitrosti nagibanja diska letala arad t (slika 3.8). To skupino komponent bi pri
določanju uporabnega dela signala (tj. gs) lahko zanemarili.
Drugo skupino tvorijo komponente, ki razvijejo večje amplitude le med
prehodnimi pojavi vodoravnega leta, ko letalo manevrira. Ti prehodni pojavi
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očitno nastopijo ob začetku 2. in 4. faze leta, ko se disku letala izraziteje
spreminja nagib, med stacionarnim delom leta (lebdenje in enakomerni vo-
doravni let v 3. fazi) pa te komponente postanejo praktično zanemarljive.
Opisane lastnosti lahko opazimo pri komponenti tangencialnega pospeška
zaradi nagibanja diska letala atan t (slika 3.6) in pri komponentah sestavlje-
nega radialnega pospeška arad st in arad ts (sliki 3.10 in 3.11). Očitno je te
komponente mogoče zanemariti le tekom stacionarnega leta.
Tretjo skupino pa tvorita komponenta radialnega pospeška zaradi vrtenja
letala arad s ter komponenta translacijskega pospeška atran, ki ju med vodo-
ravnim letom ni mogoče zanemariti. Radialni pospešek arad s predstavlja
največjo komponento celotnega pospeška senzorja aA, kar je mogoče potrditi
s primerjavo slik 3.9, 3.13, 3.14 in 3.16. Hkrati je radialni pospešek arad s
vedno prisoten zaradi vrtenja letala, na kar smo že opozorili. Iz tega sledi,
da je eliminacija radialnega pospeška arad s iz meritev pospeškometra nujno
potrebna. Šele po izločitvi te komponente se je mogoče posvetiti proble-
mom, ki jih predstavlja druga skupina komponent in translacijski pospešek.
Translacijski pospešek atran predstavlja za opazovanje gravitacijskega polja z
vsevrtečega letala daleč največji problem, kljub razmeroma majhni amplitudi
v primerjavi z radialnim pospeškom arad s. Medtem ko je radialni pospešek
arad s mogoče opisati z razmeroma enostavnim modelom, je predvidevanje
vrednosti translacijskega pospeška bolj zapleteno. Translacijski pospešek je
namreč posledica delovanja več dejavnikov, kar lahko opišemo z enačbo
atran =
Fkrila
m
+
Fprop
m
+
Fupor
m
+ g = akrila + aprop + aupor + g, (3.27)
kjer so akrila, aprop in aupor pospeški letala, ki nastanejo zaradi delovanja sile
kril, propelerjev in upora letala. Kot smo pokazali že v poglavju o pasivni
stabilnosti letala (poglavje 2.2.2), se sila vzgona krila med vodoravnim giba-
njem letala periodično spreminja zaradi asimetrije v aerodinamičnih pogojih
(slika 2.16). Krilo zato ustvarja translacijski pospešek, ki se periodično spre-
minja predvsem v smeri sile potiska letala, torej vzdolž osi vrtenja letala ωs,
ki je hkrati vzporedna osema zb in zs. Razmišljanja potrdi slika 3.19. Z upo-
števanjem poteka celotnega rotacijskega pospeška asrot (slika 3.14), pospeška
gravitacije gs (slika 3.17), speciﬁčne sile f˜
s
(slika 3.18) ter poteka pospeška
askrila (slika 3.19) lahko ugotovimo, da je za harmonični potek z komponente
vektorja f˜
s
v veliki meri odgovoren prav translacijski pospešek zaradi sile kril
askrila.
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Slika 3.19 Translacijski pospešek težišča letala med vodoravnim le-
tom, ki ga povzročata sili obeh kril letala.
Podobno kot v primeru krila se periodično spreminja tudi potisna sila prope-
lerja. O vzrokih za utripanje sile propelerja smo že govorili v poglavju 2.4.4.
Slika 3.20 prikazuje translacijski pospešek težišča letala, ki ga povzroči sila
propelerja med vodoravnim letom. Sili obeh propelerjev sta vzporedni koor-
dinatni osi xb oziroma xs, zato je tudi pospešek aprop usmerjen le vzdolž xs
osi. Amplituda pospeška je razmeroma velika in zato močno otežuje opazo-
vanje harmonične komponente gravitacijskega pospeška gsx (slika 3.17).
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Slika 3.20 Translacijski pospešek težišča letala med vodoravnim le-
tom, ki ga povzročata sili potiska obeh propelerjev.
Translacijski pospešek težišča letala, ki ga povzroča sila upora letala Fupor,
prikazuje slika 3.21. Velikost pospeška zaradi upora letala se v fazi stacio-
narnega leta ustali, saj se ustali tudi hitrost letala.
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Slika 3.21 Translacijski pospešek težišča letala med vodoravnim le-
tom, ki ga povzroča sila upora letala.
Oglejmo si še amplitudo celotnega translacijskega pospeška ‖atran‖, ki jo
prikazujemo na sliki 3.22. Slika pokaže, da translacijski pospešek tekom
vodoravnega leta skoraj ne upade pod 0.8 m/s2, kar pri opazovanju gravita-
cijskega polja z uporabo senzorja pospeška očitno predstavlja velik problem.
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Slika 3.22 Amplituda celotnega translacijskega pospeška letala tekom
vodoravnega leta.
Kot zadnjo si oglejmo sliko 3.23, ki prikazuje celotni pospešek senzorja aA
brez komponente radialnega pospeška, ki nastane zaradi vrtenja letala arad s.
Slika je pomenljiva zato, ker pokaže, kakšen pospešek bi senzor izmeril, če
bi nam uspelo izločiti problematični radialni pospešek. Očitno tudi v fazi
stacionarnega leta motnje ne upadejo. Glavna vira motenj v tej fazi sta
predvsem utripanje sile propelerja (slika 3.20) ter periodična motnja zaradi
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spreminjanja sile kril (slika 3.19). Kot zanimivost naj povemo, da y kom-
ponenta pospeška as ∗A v stacionarni fazi leta nastane predvsem zaradi sile
translacijskega upora letala. Sila upora se v tej fazi namreč prav tako perio-
dično spreminja, saj se periodično spreminja tudi translacijska hitrost letala
zaradi utripanja sile propelerjev.
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Slika 3.23 Celotni pospešek senzorja aA brez radialnega pospeška
zaradi vrtenja letala arad s.
3.4 Strategija kompenzacije utripanja sile
propelerjev pri vodoravnem letu
Pri opazovanju gravitacijskega polja z uporabo senzorja pospeška celotni
pospešek senzorja aA očitno predstavlja dinamično motnjo. V idealnem pri-
meru, ko bi veljalo aA = 0, bi senzor lahko izvedel popolno meritev polja,
f˜
s
= −gs. Meritve pospeška gravitacije gs lahko torej izboljšamo, če nam
uspe omiliti učinek člena asA iz merilne enačbe pospeškometra, f˜
s
= asA− g
s.
Pri zmanjševanju učinka člena asA imamo na voljo dva različna pristopa.
Prvi pristop predstavlja programska obdelava zajetih senzorskih signalov.
To pomeni, da poskušamo motečo komponento signala omiliti s pomočjo al-
goritmov, ki jih obravnava področje digitalne obdelave signalov (angl. digital
signal processing). Običajno motnje izločamo z uporabo množice različnih
ﬁltrov signalov, določen tip motenj pa lahko izločimo tudi tako, da posku-
šamo s posebnim algoritmom oceniti vrednost motnje ter jo nato programsko
izločiti iz signala neposredno z odštevanjem. Pri ocenjevanju motnje si poma-
gamo z analitičnimi modeli ter dodatnimi meritvami. V nadaljevanju bomo
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tak pristop uporabili pri izločanju motnje, ki nastane zaradi vrtenja letala.
Drugi pristop pa manjša vpliv motnje tako, da neposredno vpliva na izvor
motnje. Tak pristop očitno posega v samo naravo obravnavanega sistema
in ga v določenih pogledih poskuša spremeniti na bolje. Premislimo, kako
bi s tovrstnim pristopom lahko zmanjšali vpliv dveh najbolj problematičnih
komponent aA, torej radialnega pospeška arad s ter translacijskega pospeška
atran.
Očitno velja, da bo radialni pospešek senzorja arad s vedno prisoten, saj je
vrtenje bistveni del narave vsevrtečega letala. Na zmanjšanje velikosti radi-
alnega pospeška lahko praktično vplivamo le tako, da senzor pritrdimo čim
bližje osi vrtenja letala, o čemer smo že govorili v poglavju 3.2.3. Zmanjšanje
translacijskega pospeška atran pa lahko dosežemo le, če nam uspe zmanjšati
posamezne sestavne komponente atran. Moteče komponente translacijskega
pospeška bi lahko zmanjšali z večanjem mase letala (enačba 3.27), a je tak
pristop v primeru letala vprašljiv. Na zračni upor letala ne moremo bistveno
vplivati, a hkrati tudi ni tako problematičen. Sila upora se namreč v stacio-
narnem letu izniči z delom sile potiska letala ter tako v tej fazi leta načeloma
ne ustvarja motečega pospeška. Prav tako ne moremo bistveno zmanjšati
periodičnega spreminjanja sile krila. Povedano natančneje, velikost periodič-
nega spreminjanja sile krila pravzaprav že zmanjšujemo z uporabo cikličnega
krmiljenja zakrilc. Namreč, na napredujoči strani diska letala bi se krilu za-
radi povečane hitrosti vpadnega toka zraka U povečala tudi sila vzgona. A
ker na napredujoči strani diska zakrilca s cikličnim krmiljenjem odklanjamo
navzgor, uspemo povečanje vzgona krila omiliti. Če tega ne bi storili, bi se
ustvaril povratni navor in nagnil disk letala nazaj v vodoravno lego, o čemer
smo že govorili pri demonstraciji pasivne stabilnosti letala (poglavje 2.2.2).
To se po prekinitvi cikličnega krmiljenja zakrilc pravzaprav tudi zgodi, kar
smo prav tako že pokazali (poglavje 2.4.4). Obstaja pa način, kako med
vodoravnim letom zmanjšati utripanje sile propelerjev. Ideja je sledeča. Na
napredujoči strani diska sila propelerja upade zaradi zmanjšanega koeﬁcienta
potiska Ct. Koeﬁcient se zmanjša zato, ker se poveča hitrost vpadnega zraka
na propeler V (poglavja 2.1.4 in 2.4.4). Zmanjšanje sile propelerja na napre-
dujoči strani bi lahko kompenzirali s povečanjem hitrosti vrtenja propelerja
n (enačba (2.17)). Na nazadujoči strani diska je situacija ravno obratna,
zato bi bilo potrebno hitrost vrtenja tam zmanjšati. Očitno je za zmanjšanje
utripanja sile propelerjev potrebno spremeniti naravo krmiljenja propelerjev.
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Kolektivni hitrosti vrtenja propelerjev n, ki je enaka za oba propelerja, je po-
trebno dodati še ciklično komponento ∆n, ki pa je lahko v prvem približku
za oba propelerja ravno nasprotna. Princip zmanjševanja utripanja sile pro-
pelerjev med vodoravnim letom je pravzaprav enak kot v primeru zakrilc in
sile krila. V nadaljevanju predlagamo poenostavljeno strategijo cikličnega
krmiljenja propelerjev za kompenzacijo utripanja sile in s pomočjo simulacij
ovrednotimo njen učinek med vodoravnim letom.
Najprej se dogovorimo, da propeler, ki leži na pozitivnem delu osi yb,
imenujemo krajše +yb propeler, tistega na negativnem delu pa −yb pro-
peler. Z oznakama “+” in “−” poleg simbola veličine bomo nakazali, da
se veličina nanaša na +yb oziroma −yb propeler, podobno kot pri krilih in
zakrilcih. Enačbo hitrosti vrtenja propelerjev lahko zapišemo kot vsoto ko-
lektivne komponente n in ciklične komponente ∆n,
n+ = n+∆n+, (3.28)
n− = n+∆n−, (3.29)
pri čemer privzamemo asimetrijo ciklične komponente,
∆n− = −∆n+. (3.30)
To pomeni, da je za ciklično krmiljenje propelerjev dovolj, če določimo le
∆n+ komponento. Kot že rečeno, je potrebno ciklično komponento ∆n+
krmiliti tako, da z njeno pomočjo kompenziramo utripanje sile propelerjev
tekom vodoravnega leta. Pri tem se lahko opremo na sistem cikličnega kr-
miljenja zakrilc (poglavje 2.4.4). Pokazali smo že, da dvokrilno vsevrteče
letalo deluje zelo podobno kot mehanski žiroskop in zato ciklično krmiljenje
zakrilc povzroči vodoravni let tako, da sredina nazadujoče strani diska letala
približno sovpada s kotom azimuta ψamax. Sredina napredujoče strani diska
leži ravno na nasprotni strani diska, torej pri približno ψamax ± pi. Situacijo
prikazuje slika 3.24.
3. Simulacijska študija senzorskih signalov dvokrilnega vsevrtečega letala 95
napredujoča
stran diska
nazadujoča
stran diska
dvignjeni
del diska
x
b
y
b
v
x
i
ψ
ψ = ψ ± pia max
ψ = ψa max
pi
2
ψ = 0
ψ = ψp+
smer
rotacije
Slika 3.24 Situacija med vodoravnim letom.
Zaradi zastavljene geometrije letala je kot med palico motorjev in palico kril
enak pi
2
. Tako lahko kot azimuta palice +yb propelerja ψp+ zapišemo z enačbo
ψp+ = ψ +
pi
2
. (3.31)
Na nazadujoči strani diska letala se propelerju relativna hitrost vpadnega
zraka V+ zmanjša, zato koeﬁcient potiska propelerja Ct+ naraste in sila pro-
pelerja Fprop+ se poveča. Povečanje sile propelerja na nazadujoči strani je
zato potrebno kompenzirati z zmanjšanjem hitrosti vrtenja propelerja n+.
Na napredujoči strani je situacija ravno nasprotna. Ciklično komponento
∆n+ torej lahko zapišemo kot
∆n+ = −Pcyc cos (ψp+ − ψamax) . (3.32)
Komponenta ∆n+ je harmonična funkcija, ki ima minimum pri kotu azimuta
+yb propelerja ψp+ = ψamax, torej na sredini nazadujoče strani diska, maksi-
mum pa doseže 180◦ kasneje na sredini napredujoče strani, kakor to zahteva
strategija kompenzacije utripanja sile propelerjev. Pri določitvi amplitude
cikličnega krmiljenja hitrosti propelerjev Pcyc smo razmišljali takole. Velikost
utripanja sile propelerja Fprop med vodoravnim letom je odvisna od velikosti
spremembe hitrosti vpadnega toka zraka na propeler V . Sprememba velikosti
V je očitno neposredno določena s hitrostjo vodoravnega leta, ki raste z veča-
njem nagiba diska letala ϕTPP. Velikost nagiba diska letala pa je sorazmerna
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velikosti amplitude cikličnega krmiljenja zakrilc Acyc. Tako vidimo, da veli-
kost cikličnega krmiljenja zakrilc Acyc posredno vpliva na velikost utripanja
sile propelerjev – povečanje prvega torej povzroči povečanje drugega. Zato
smo v prvem poskusu rešitve problema utripanja sile amplitudo cikličnega
krmiljenja propelerjev Pcyc nastavljali kar proporcionalno trenutni vrednosti
amplitude cikličnega krmiljenja zakrilc Acyc, torej
Pcyc = kpaAcyc. (3.33)
Velikost faktorja kpa smo določili s poskušanjem. Izkazalo se je, da dobre
rezultate dobimo pri vrednosti kpa = 3300 min
−1
rad
oziroma kpa = 57.6 min
−1
◦ .
Predlagano strategijo krmiljenja propelerjev smo preverili s pomočjo si-
mulacij na že obravnavanem primeru vodoravnega leta. Na sliki 3.25 prika-
zujemo potek hitrosti vrtenja n+ ter hitrosti vpadnega zračnega toka V+ za
+yb propeler. Slika se osredotoča le na krajši časovni odsek na prehodu iz
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Slika 3.25 Hitrost vrtenja n+ ter hitrost vpadnega zračnega toka
V+ za +yb propeler v primeru, ko propelerje krmilimo ciklično zaradi
kompenzacije utripanja sile.
tretje faze leta v četrto fazo. Opazimo lahko, da sta poteka n+ in V+ skoraj
sofazna, s čimer dosežemo že obrazloženo kompenzacijo utripanja propeler-
ske sile. Pri amplitudi cikličnega krmiljenja zakrilc Acyc = 10◦ je amplituda
cikličnega krmiljenja propelerjev znašala Pcyc = 576min−1, kar je mogoče
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približno razbrati tudi iz slike. Pri prehodu v četrto fazo leta se ciklično kr-
miljenje zakrilc preneha (Acyc = 0◦), zaradi česar prenehamo tudi s cikličnim
krmiljenjem propelerjev. Učinek cikličnega krmiljenja propelerjev med vo-
doravnim letom pokažemo na sliki 3.26. Slika 3.26a prikazuje potek velikosti
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Slika 3.26 Velikost sile +yb propelerja med vodoravnim letom za
dva različna primera: (a) brez kompenzacije utripanja sile in (b) s
kompenzacijo utripanja sile.
sile +yb propelerja za že obravnavani primer (slika 3.20), ko propelerjev ne
krmilimo ciklično (Pcyc = 0). Opazimo lahko, da je utripanje sile sorazmerno
s hitrostjo leta (slika 2.38) oziroma z nagibom diska letala (slika 2.37). To
pomeni, da tudi v stacionarni fazi leta (tj. tretji fazi) utripanje sile ne upade.
Z uporabo predlaganega cikličnega krmiljenja propelerjev pa dosežemo sledeč
učinek (slika 3.26b). V začetku druge faze leta se prične ciklično krmiljenje
zakrilc in zato hkrati tudi ciklično krmiljenje propelerjev. Utripanje sile pro-
pelerjev je sedaj največje, saj ga ustvarimo umetno s krmiljenjem. Ko pa
letalo razvije vodoravno hitrost, se umetno ustvarjeno utripanje sile kom-
penzira z utripanjem, ki ga povzroča asimetrija hitrosti vpadnega zračnega
toka na propeler. V stacionarni fazi leta tako utripanje praktično izgine, kar
je s stališča uporabe senzorja pospeška zelo ugodno. Slika 3.27a prikazuje
velikost translacijskega pospeška senzorja atran tekom vodoravnega leta za
primer, ko uporabljamo predlagano kompenzacijo utripanja sile propelerja.
Opazimo lahko, da se razmere v stacionarni fazi leta precej izboljšajo v pri-
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Slika 3.27 Velikosti translacijskega pospeška letala med vodoravnim
letom pri uporabi kompenzacije utripanja sile propelerjev. Slike pri-
kazujejo velikosti pospeška pri različnih vodoravnih hitrostih letala, ki
jih dosežemo s spreminjanjem vrednosti amplitude krmiljenja zakrilc
Acyc.
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merjavi s situacijo, ko kompenzacije ne uporabljamo (slika 3.22). Tekom
stacionarne faze leta se velikost translacijskega pospeška približa ničelni vre-
dnosti. V veliki meri je za preostale motnje translacijskega pospeška v tej
fazi leta odgovorna spreminjajoča se sila kril (slika 3.19), o kateri smo že
govorili.
Da bi preverili, kako dobro se predlagana strategija kompenzacije utri-
panja sile obnese v splošnem, smo eksperiment vodoravnega leta ponovili
pri različno velikih vodoravnih hitrostih. To pomeni, da smo eksperiment
ponovili pri različno velikih amplitudah krmiljenja zakrilc Acyc. Pri tem
je koeﬁcient kpa ostajal nespremenjen. Učinek uporabe predlagane strate-
gije prikazujejo slike 3.27b do 3.27d. Simulacije potrdijo, da je razmislek
o zvezi med amplitudama Pcyc in Acyc smiseln. Zelo verjetno pa je, da bi
bilo potrebno pristop za praktično rabo nadgraditi, a to lahko pokaže šele
eksperiment s pravim letalom.
Nazadnje si ponovno oglejmo potek pospeška a∗A, ki prikazuje celotni
pospešek senzorja aA brez komponente radialnega pospeška arad s, a tokrat
za primer, ko uporabimo kompenzacijo utripanja sile propelerjev, pri čemer je
Acyc = 10◦ (slika 3.28). Opazimo lahko, da je uporaba kompenzacije močno
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Slika 3.28 Celotni pospešek senzorja aA brez radialnega pospeška za-
radi vrtenja letala arad s v primeru, ko uporabimo kompenzacijo utri-
panja sile propelerjev, pri čemer je Acyc = 10◦.
zmanjšala x in y komponento a∗A (slika 3.23), še vedno pa ostaja prisotna
motnja zaradi spreminjanja sile kril (slika 3.19).
Prikazana študija pokaže, kako je mogoče omiliti motečo komponento
merjenega signala s tem, da aktivno vplivamo na sam izvor motnje. Naza-
dnje premislimo še praktično izvedbo predlaganega sistema za kompenzacijo
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utripanja sile propelerja. Prvi problem pri izvedbi predstavljajo dinamične
zahteve krmiljenja hitrosti vrtenja propelerja. V [57] pokažejo, da je s pri-
merno izbiro motorja, propelerja in regulatorja hitrosti vrtenja (angl. electro-
nic speed controller ali s kratico ESC) mogoče doseči dovolj dobro odzivnost
hitrosti vrtenja propelerja. Če bi se izkazalo za potrebno, bi bilo mogoče raz-
viti tudi namenski regulator hitrosti, ki bi bil primeren za visoko dinamiko
upravljanja hitrosti propelerja, podobno kot so to storili v [58]. Drugi pro-
blem predstavlja določevanje faktorja kpa. Kot izhodišče bi lahko uporabili
vrednost, ki jo dobimo s pomočjo simulacij in nato poskusili eksperimentalno
poiskati primernejšo vrednost. Mogoče pa bi bilo zasnovati tudi kalibracijski
postopek, kjer bi letalo vzpostavilo stacionarni vodoravni let ter nato spre-
minjalo vrednosti faktorja kpa tako, da se velikost translacijskega pospeška
minimizira. Po potrebi bi lahko sestavili tudi tabelo ustreznih vrednosti Pcyc
za različne vrednosti Acyc in tako zajeli tudi morebitno nelinearno odvisnost
amplitud.
3.5 Študija senzorskih signalov za primer
vertikalnega leta navzgor z uporabo pro-
pelerjev
Po pregledu senzorskih signalov med vodoravnim letom dvokrilnega letala
si oglejmo še signale za enostavnejši primer vertikalnega leta. Primer je
zanimiv zato, ker se letalu zaradi krmiljenja propelerjev izraziteje spreminja
hitrost vrtenja ωs, ki je med vodoravnim letom ostajala skoraj nespremenjena.
Dinamika vertikalnega leta je precej enostavnejša, saj disk letala ves čas leta
ostaja vodoraven. To pomeni, da velja ωt = 0 ter ω˙t = 0, iz česar sledi, da
so komponente rotacijskega pospeška atan t, arad t, arad st ter arad ts tudi enake
nič. Od rotacijskih pospeškov, ki jih občuti senzor med vertikalnim letom,
tako ostajata le komponenta radialnega in tangencialnega pospeška zaradi
vrtenja letala. Signalov magnetnega senzorja ne prikazujemo, saj smo jih
obravnavali že v splošnejšem primeru vodoravnega leta.
Slika 3.29 prikazuje radialni pospešek arad s zaradi vrtenja letala ωs. Ker z
uporabo propelerjev spreminjamo hitrost vrtenja letala (slika 2.36), se spre-
minja tudi amplituda radialnega pospeška arad s. Spreminjanje hitrosti vr-
tenja ωs povzroči nastanek tangencialnega pospeška atan s, ki je prikazan na
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sliki 3.30. Amplituda tangencialnega pospeška je presenetljivo majhna. Ce-
lotni rotacijski pospešek arot je zato skoraj popolnoma določen s komponento
radialnega pospeška arad s (slika 3.31).
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Slika 3.29 Komponenta radialnega pospeška arad s, ki nastane zaradi
hitrosti vrtenja letala ωs. Opozorimo naj, da se komponenti pospeška
vzdolž xs in ys osi ponovno prekrivata.
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Slika 3.30 Komponenta tangencialnega pospeška atan s, ki nastane
zaradi spreminjanja hitrosti vrtenja letala ωs.
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Slika 3.31 Celotni rotacijski pospešek senzorja pospeška arot.
Slika 3.32 prikazuje translacijski pospešek atran, ki izkazuje mnogo enostav-
nejšo naravo kot v primeru vodoravnega leta. Vertikalni let namreč ohranja
simetrijo aerodinamičnih pogojev, zato so simetrične tudi sile obeh kril in
propelerjev. Posledično je gibanje težišča letala pohlevnejše. Translacijski
pospešek tvori le komponenta, ki opisuje pospeševanje letala v vertikalni
smeri in jo povzroča spremenjena sila potiska letala (slika 2.36). Celotni
pospešek senzorja aA je prikazan na sliki 3.33. V poteku je mogoče brez na-
pora prepoznati vse do sedaj predstavljene komponente pospeška. Slika 3.33
prikazuje komponento gravitacijskega pospeška. Ker med vertikalnim letom
disk letala ostaja vodoraven, je vektor gravitacije g ves čas vzporeden osi
vrtenja letala ωs oziroma koordinatni osi zs. Slika 3.35 končno prikaže izho-
dni signal senzorja pospeška f˜
s
. Ponovno je mogoče prepoznati vse sestavne
komponente izhodnega signala, pri čemer je tangencialni pospešek zaradi
spremembe hitrosti vrtenja letala praktično zanemarljiv.
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Slika 3.32 Translacijski pospešek senzorja pospeška atran.
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Slika 3.33 Celotni pospešek senzorja v prostoru aA.
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Slika 3.34 Vektor gravitacijskega pospeška g, kot ga je mogoče opa-
zovati z vsevrtečega letala tekom vertikalnega leta.
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Slika 3.35 Simulirani signali idealiziranega senzorja pospeška tekom
vertikalnega leta navzgor z uporabo propelerjev.
3.6 Zasnova algoritmov za obdelavo senzor-
skih signalov
Na osnovi simulacijskih študij senzorskih signalov, ki smo jih opravili za raz-
lične vrste leta dvokrilnega vsevrtečega letala, lahko sedaj osnujemo strate-
gijo obdelave senzorskih signalov. Ugotovili smo, da so meritve magnetnega
senzorja na vsevrtečem letalu po svoji naravi neproblematične. Predvide-
vamo, da bodo največjo težavo pri meritvah magnetnega polja predstavljale
motnje višjih frekvenc zaradi delovanja celotnega elektronskega sistema le-
tala. Kot smo že izpostavili, bo najverjetneje ključni vir motenj napajali
tok za krmiljenje motorjev propelerjev. Ugotovili smo tudi, da so meritve
pospeškometra na vsevrtečem letalu praktično neuporabne, če ne ukrepamo
proti motnjam, ki so posledica narave letala. Kritični motnji sta radialni
pospešek zaradi vrtenja letala arad s ter translacijski pospešek letala atran.
Vse preostale motnje namreč izkazujejo prehodno naravo in so prisotne le
med kratkotrajnejšimi manevri letala. Izkazalo se je, da bi bil pospeškome-
ter kljub prisotnosti vseh motenj uporaben kvečjemu pri vertikalnem letu,
kjer bi bilo zaradi poenostavljene dinamike gibanja in geometrijske situacije
mogoče meriti vertikalni pospešek letala. Opazili smo lahko tudi, da je veliko
motenj v meritvah pospeškometra periodične narave s frekvenco, ki je enaka
frekvenci vrtenja letala. Take periodične motnje bi lahko izločili s povpre-
čevanjem signalov na dolžini ene periode motnje, ki je enostavno merljiva,
a bi na tak način istočasno iz meritev pospeškometra izločili tudi uporabno
informacijo o gravitacijskih komponentah gsx in g
s
y, ki imata enako periodo
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kot motnje. Bi pa bilo mogoče s takim povprečevanjem izločiti periodične
pospeške vzdolž osi vrtenja letala ωs, ki nastanejo zaradi spreminjanja sile
krila tekom enega obrata letala. Na ta način bi lahko pridobili informacijo
o velikosti gravitacijske komponente gsz, na podlagi katere bi načeloma lahko
določili velikost nagiba diska letala ϕTPP. A pri majhnih nagibih diska letala
se komponenta gsz spreminja le malo (slika 3.17), zato bi se informacija o
nagibu lahko izgubila med preostalimi motnjami v meritvi.
Na podlagi povedanega smo se odločili za naslednjo strategijo obdelave
senzorskih signalov. V sklopu disertacije se bomo posvetili izločanju motnje
radialnega pospeška zaradi vrtenja letala arad s, kar je pravzaprav predpogoj
za nadaljnje raziskave na področju uporabe pospeškometra na vsevrtečem
letalu. Izločanje radialnega pospeška nameravamo izvesti s pomočjo ana-
litičnega modela pospeška, ki temelji na enačbi (3.19), ter meritev hitrosti
vrtenja letala ωs s pomočjo senzorja rotacijske hitrosti – elektromehanskega
žiroskopa (angl. MEMS gyroscope). Za zmanjševanje motenj translacijskega
pospeška predlagamo kompenzacijo utripanja sile propelerja s pomočjo ci-
kličnega krmiljenja, ki smo jo predstavili v poglavju 3.4. Na ta način se
amplituda translacijskega pospeška tekom stacionarne faze vodoravnega leta
približa ničelnim vrednostim, zaradi česar meritve gravitacijskega pospeška
v tej fazi leta postanejo mogoče. Za izločanje periodične komponente tran-
slacijskega pospeška atran, ki nastane kot posledica spreminjajoče se velikosti
sile krila tekom obrata letala, predlagamo adaptivni povprečevalni ﬁlter, kjer
dolžino okna povprečevanja prilagajamo dolžini periode motnje. Za izloče-
vanje motenj višjih frekvenc, ki jih lahko pričakujemo v signalih magnetnega
senzorja kot tudi senzorja pospeška, predlagamo računsko ugoden algori-
tem za združevanje podatkov, ki temelji na linearnem Kalmanovem ﬁltru.
Algoritem, ki ga nameravamo uporabiti, omogoča združevanje meritev ma-
gnetometra in žiroskopa neodvisno od združevanja meritev pospeškometra
in žiroskopa, kar je v primeru vsevrtečega letala ugodno, saj so meritve po-
speškometra problematične. Algoritem za združevanje podatkov je primeren
tudi za premoščanje kratkotrajnih obdobij, ko letalo manevrira in meritve
pospeškometra vsebujejo večje dinamične motnje. Rezultat algoritma za
združevanje podatkov nudi dobro izhodišče za računsko ugodne algoritme
določanja orientacije letala. Predstavili bomo dva pristopa za določanje ori-
entacije, ki temeljita na enačbah elektronskega kompasa s kompenzacijo na-
giba ter na determinističnem algoritmu za določanje orientacije na podlagi
opazovanj vektorjev (angl. vector observations).
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3.7 Povzetek poglavja
Simulacijska študija senzorskih signalov dvokrilnega vsevrtečega letala je po-
kazala, da narava signalov senzorja magnetnega polja ni problematična. Ve-
liko večjo težavo predstavlja uporaba senzorja pospeška, saj je v meritvah po-
speškometra poleg uporabnega signala gravitacijskega pospeška prisotnih še
mnogo dinamičnih motenj, ki so posledica zapletenega sestavljenega gibanja
letala. Izmed vseh motenj sta najbolj problematična radialni pospešek zaradi
vrtenja letala ter translacijski pospešek letala, ki je rezultat mnogih različnih
dejavnikov tekom leta. Izkazalo se je, da glavni motnji v translacijskem po-
spešku letala nastaneta zaradi spreminjanja sile vzgona ter sile propelerjev
tekom vodoravnega leta. Pokazali smo, da je mogoče s primerno strategijo
krmiljenja hitrosti vrtenja propelerjev zmanjšati motnjo, ki jo povzročata
propelerja. Na podlagi rezultatov študije smo zasnovali osnovno strategijo
obdelave senzorskih signalov vsevrtečega letala.
4Algoritmi za obdelavo
senzorskih signalov dvokrilnega
vsevrtečega letala
Problem določanja orientacije hitro vrtečega telesa je bil do sedaj najpo-
gosteje proučevan v sklopu raziskav različnih plovil, ki za stabilizacijo ori-
entacije v prostoru izkoriščajo žiroskopski pojav (angl. spin-stabilisation).
Primeri takih plovil oziroma teles so sateliti in vojaški projektili.
Sateliti se tipično vrtijo s 100 obrati na minuto in običajno določajo ori-
entacijo s pomočjo posebnih senzorjev, kot so sledilniki zvezd, senzorji sonca
in obzorja in mreža anten GPS (angl. star trackers, sun sensors, horizon
sensors, GPS antenna arrays). Prav tako se na satelitih uporabljajo tudi
senzorji magnetnega polja, medtem ko se inercialni senzorji uporabljajo zgolj
kot dodatni vir informacije o orientaciji [59, 60].
Vojaški projektili se običajno vrtijo pri mnogo višjih hitrostih kot sate-
liti [61, 62] in uporabljajo senzorje, ki so značilni za inercialne navigacijske
sisteme [62, 63]. Rešitve na področju senzorskih sistemov projektilov so zato
zanimivejše za razvoj vsevrtečih letal. Raziskave so pokazale, da je mogoče
kljub visokim hitrostim vrtenja projektilov uporabiti senzorje pospeška za
posredno merjenje translacijskega pospeška in rotacijske hitrosti projektila
(opozorimo naj, da gravitacijskega pospeška ni mogoče meriti s pospeško-
metrom, ki je skupaj s projektilom v prostem padu [63]). Metode uporabe
senzorjev pospeška temeljijo na teoriji, predstavljeni v [56], in jih lahko de-
limo v dve skupini. Ločevalne metode uporabljajo večje število senzorjev
pospeška, ki so pritrjeni na različnih lokacijah znotraj projektila. Na podlagi
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meritev teh prostorsko razporejenih senzorjev je nato mogoče ločiti tran-
slacijske pospeške projektila od rotacijskih pospeškov [63–65]. Izločevalne
metode pa uporabljajo dodatne senzorje (npr. magnetomemeter), s katerimi
najprej določijo hitrost vrtenja projektila. Na podlagi te informacije nato iz
meritev pospeškometra izločijo rotacijski pospešek ter tako pridobijo tran-
slacijski pospešek projektila [66]. Izkazalo se je, da je za uspešnost obeh
vrst metod ključno, da se predhodno opravi kalibracija lokacije in orientacije
senzorjev pospeška [61, 63, 66]. Kalibracijo se običajno izvede v nadzorova-
nem okolju, kjer se projektil izpostavi znanemu rotacijskemu gibanju [61]. V
nadaljevanju bomo lahko videli, da določene ideje pri rabi pospeškometra na
vsevrtečem letalu v osnovi ostajajo enake tistim, ki so jih osvetlili raziskovalci
projektilov.
V poglavju, ki sledi, predstavimo algoritme za obdelavo signalov senzorja
magnetnega polja, pospeška in rotacijske hitrosti z namenom določanja ori-
entacije letala. Najprej razvijemo algoritem, ki iz meritev pospeškometra
izloči radialni pospešek zaradi vrtenja letala. Temu sledi opis kalibracijskega
postopka, s katerim določimo geometrijske parametre senzorja pospeška, ki
so potrebni za delovanje izločevalnega algoritma. Meritve magnetometra in
obdelane meritve pospeškometra nato preslikamo v pomožni koordinati sis-
tem diska letala, kjer slednje dokončno obdelamo z adaptivnim nizkoprepu-
stnim ﬁltrom. Tako obdelane meritve nato uporabimo v Kalmanovem ﬁltru
opazovanih vektorjev. Pri tem predstavimo razvoj dinamičnega modela, ki
opisuje spreminjanje opazovanega vektorja, če le-tega opazujemo iz rotira-
jočega koordinatnega sistema. Sledi predstavitev logike za določanje veljav-
nosti meritev opazovanih vektorjev, ki je pomemben del Kalmanovega ﬁltra.
Kot rezultat združevanja podatkov s Kalmanovim ﬁltrom dobimo ocene opa-
zovanih vektorjev magnetnega polja in gravitacijskega pospeška, na podlagi
katerih nato določamo orientacijo letala. Poglavje se zaključi s predstavitvijo
metod za določitev orientacije letala in orientacije diska letala.
4.1 Nizkoprepustni ﬁlter
Nizkoprepustni ﬁlter je koristno orodje za izločanje šuma vzorčenega signala,
zato ga v nadaljevanju uporabimo na različnih mestih obdelave senzorskih
signalov. Filter realiziramo s pomočjo tekočega povprečja (angl. moving ave-
rage) [67], ki je sicer preprosta metoda za glajenje signalov, a se je v našem
primeru izkazala za dovolj dobro. Vhodni signal ﬁltra lahko posplošimo na
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vektorske signale, kar pravzaprav pomeni, da se vzporedno izvaja izračun
tekočega povprečja za vsako komponento vhodnega vektorja posebej. Vpe-
ljimo funkcijo ﬁltriranja vektorskega signala s z nizkoprepustnim ﬁltrom kot
⊙s = LP (s, N) , (4.1)
kjer je N dolžina okna povprečenja (tj. število zadnjih vzorcev signala, ki
jih upoštevamo pri določitvi povprečja). Izhodni signal nizkoprepustnega
ﬁltra označimo z enakim simbolom kot vhodni signal, pri čemer pa simbolu
izhodnega signala na levi strani dodamo oznako ⊙.
4.2 Algoritem za izločanje radialnega pospe-
ška zaradi vrtenja letala arad s
Algoritem za izločanje komponente radialnega pospeška arad s iz meritev po-
speškometra f˜
s
temelji na analitičnem modelu radialnega pospeška. Ponovno
zapišimo merilno enačbo pospeškometra,
f˜
s
= asA − g
s. (4.2)
Celotni pospešek senzorja aA lahko sedaj razdelimo na dve komponenti tako,
da ločimo vpliv radialnega pospeška arad s od preostalih pospeškov senzorja
as ∗A , torej
asA = a
s ∗
A + a
s
rad s. (4.3)
Če zgornji enačbi združimo, merilna enačba pospeškometra dobi sledečo
obliko,
f˜
s
= as ∗A + a
s
rad s − g
s. (4.4)
Za potrebe določanja orientacije letala želimo iz meritev pospeškometra iz-
luščiti informacijo o pospešku gravitacije, zato zgornjo enačbo preuredimo in
tako dobimo merilno enačbo vektorja gravitacije
♦g˜s = −
(
f˜
s
− as ∗A − a
s
rad s
)
. (4.5)
Kot že rečeno, z ˜ označimo, da imamo opravka z merjeno vrednostjo, oznako
♦ pa uporabimo zato, da bomo primarno meritev vektorja gravitacije g˜s lahko
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ločili od kasnejših obdelav tega signala. Zgornja enačba pokaže, da meritve
vektorja gravitacije otežujeta dve komponenti pospeška. Pokazali smo že,
da je mogoče komponento as ∗A v stacionarni fazi vodoravnega leta omiliti z
uporabo kompenzacije utripanja sile propelerjev (slika 3.28). Kljub temu as ∗A
še vedno predstavlja veliko motnjo, ki jo je v nadaljevanju potrebno izločiti s
pomočjo ﬁltriranja. V tem poglavju pa se posvetimo komponenti radialnega
pospeška asrad s.
Pri določevanju komponente radialnega pospeška asrad s izhajamo iz anali-
tične enačbe pospeška (3.19), ki jo tu zaradi preglednosti ponovno zapišemo,
tokrat v senzorskem koordinatnem sistemu Fs,
asrad s = ω
s
s × (ω
s
s × r
s
BA) . (4.6)
Enačbo lahko poenostavimo, če vpeljemo pomožni koordinatni sistem
Fu = {u1,u2,u3} tako, kot to prikazuje slika 4.1. Bazni vektor u3 usmerimo
A
Fs
Fu
b2
b3
b1
Fb
arad s
ωωs
U
u2
u1
u3 s= nrs
s1
s2
s3
g
aA
*
ωt
s
B
rBA
Slika 4.1 Vpeljava pomožnega koordinatnega sistema Fu.
vzdolž osi vrtenja letala ωs. Pri tem geometrijsko os vrtenja letala označimo
s črtkano premico s. Bazni vektor u1 usmerimo tako, da je pravokoten na
os vrtenja letala s ter kaže od točke izhodišča pomožnega koordinatnega sis-
tema U proti točki A, kjer se nahaja pospeškometer. Bazni vektor u2 pa
naj dopolni koordinatni sistem tako, da dobimo desnosučni ortogonalni sis-
tem. Poudarimo naj, da smo pomožni koordinatni sistem deﬁnirali na tak
način, da je vektor u1 vzporeden vektorju radialnega pospeška arad s. Zgor-
njo enačbo (4.6) lahko torej enostavno zapišemo v pomožnem koordinatnem
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sistemu kot [30]
aurad s = −rs ω
2
s u
u
1 =


−rs ω
2
s
0
0

 , (4.7)
pri čemer je ωs = ‖ωs‖ velikost hitrosti vrtenja letala ter rs razdalja med po-
speškometrom in osjo vrtenja letala s, torej rs = UA = |rBA · u1| (slika 4.1).
Na ta način smo analitični model radialnega pospeška arad s zapisali v po-
možnem koordinatnem sistemu Fu. Da pa bi modelirani radialni pospešek
lahko uporabili v merilni enačbi pospeškometra (4.5), je potrebno vektor
aurad s transformirati v senzorski koordinatni sistem Fs. To storimo z rotacij-
sko matriko Rsu. Model radialnega pospeška lahko tako zapišemo kot
asrad s = R
su aurad s = R
su


−rs ω
2
s
0
0

 . (4.8)
Pri transformaciji vektorja radialnega pospeška v senzorski koordinatni sis-
tem je potrebno poudariti, da je rotacijska matrika Rsu konstantna, saj se
medsebojna lega koordinatnih sistemov Fs in Fu ne spreminja (senzorski sis-
tem je namreč togo vpet na telo letala, orientacija pomožnega koordinatnega
sistema pa je tudi nespremenljiva in določena z lego osi vrtenja letala ter
lokacijo senzorja pospeška na letalu).
Parametra modela radialnega pospeška rs in Rsu očitno opisujeta loka-
cijo pospeškometra in orientacijo občutljivostnih osi pospeškometra relativno
glede na os vrtenja letala s. Oba geometrijska parametra je potrebno dolo-
čiti s pomočjo kalibracijskega postopka, ki ga predstavimo v naslednjem po-
glavju. Poudarimo naj še, da za izločanje radialnega pospeška zaradi vrtenja
letala ni potrebno poznati celotne lokacije pospeškometra rBA, pač pa je do-
volj, da poznamo le oddaljenost od osi vrtenja letala rs. Problem določanja
geometrijskih parametrov je tako močno poenostavljen.
Zadnji člen, ki ga je v modelu radialnega pospeška (4.8) še potrebno
ovrednotiti, je hitrost vrtenja letala ωs. To storimo s pomočjo meritev celotne
rotacijske hitrosti letala ω˜s, ki jih opravimo z MEMS-žiroskopom. Merilno
enačbo žiroskopa lahko zapišemo podobno kot merilni enačbi pospeškometra
in magnetnega senzorja, torej
ω˜
s = ωs + bω +wω, (4.9)
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kjer so ωs prava vrednost rotacijske hitrosti, ω˜s izmerjena vrednost hitrosti
ter bω in wω časovno spremenljiva ničelna vrednost in merilni šum senzorja.
Za potrebe razvoja algoritma lahko nepopolnosti senzorja odmislimo in me-
rilno enačbo idealiziramo,
ω˜
s = ωs. (4.10)
Iz deﬁnicije hitrosti vrtenja letala (enačba 3.2) sledi, da je velikost hitrosti
vrtenja ωs enaka projekciji celotne rotacijske hitrosti ω na os vrtenja letala
ns, kar lahko zapišemo v senzorskem koordinatnem sistemu kot
ωs = ω
s · nss. (4.11)
Če sedaj upoštevamo, da sta vektorja osi vrtenja letala ns in bazni vektor u3
po deﬁniciji vzporedna (slika 4.1), sledi
nss = u
s
3 = R
su uu3 = R
su


0
0
1

 = Rsu1:3,3. (4.12)
Povedano z besedami, vektor osi vrtenja letala nss se pravzaprav skriva v
tretjem stolpcu rotacijske matrike Rsu, katerega označimo z Rsu1:3,3. Če
enačbe (4.10), (4.11) in (4.12) sedaj združimo, končno dobimo enačbo za
meritev hitrosti vrtenja letala, tj.
ω˜s = ω˜
s ·Rsu1:3,3. (4.13)
Zberimo sedaj na enem mestu vse enačbe algoritma za izločanja radial-
nega pospeška arad s, ki predstavlja izhodišče za nadaljnje obdelave meritve
pospeška gravitacije. Če smo pri izpeljavi algoritma lahko zanemarili merilni
šum žiroskopa, ga sedaj upoštevajmo in pri meritvi hitrosti vrtenja letala
uporabimo nizkoprepustni ﬁlter dolžine Nωs .
♦g˜s = −
(
f˜
s
− as ∗A − aˆ
s
rad s
)
, (4.14)
aˆsrad s = R
su


−rs
⊙ω˜2s
0
0

 , (4.15)
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⊙ω˜s = LP (ω˜s, Nωs) , (4.16)
ω˜s = ω˜
s ·Rsu1:3,3. (4.17)
S strešico ˆ označimo, da aˆsrad s predstavlja oceno radialnega pospeška, ki jo
dobimo na podlagi analitičnega modela in meritev žiroskopa.
S pomočjo zgornjih enačb lahko iz meritev pospeškometra f˜
s
izločimo
komponento radialnega pospeška asrad s. Še vedno pa v meritvi vektorja gra-
vitacije ♦g˜s ostaja prisotna motnja preostalega pospeška senzorja as ∗A . V
nadaljevanju bomo predstavili ﬁlter, ki motečo komponento as ∗A lahko izloči
v stacionarni fazi vodoravnega leta in tako omogoči merjenje pospeška gra-
vitacije, ko prehodni pojavi izzvenijo in se hitrost letala ustali. Še prej pa si
v naslednjem poglavju poglejmo kalibracijski postopek, s katerim določimo
geometrijske parametre modela radialnega pospeška rs in Rsu.
4.3 Kalibracijski postopek za določitev geo-
metrijskih parametrov modela radialnega
pospeška arad s
Model radialnega pospeška arad s postane uporaben šele, ko poznamo geo-
metrijske parametre rs in Rsu. Ti parametri opisujejo relativno lokacijo in
orientacijo pospeškometra glede na os vrtenja letala. Običajno se problem
določitve lokacije in orientacije pospeškometra rešuje tako, da se senzorski
sistem izpostavi dobro poznanemu referenčnemu gibanju. Meritve pospeško-
metra se nato skupaj z referenčnimi meritvami gibanja uporabi v sistemu
enačb, iz katerega sledi iskana informacija o geometrijski legi pospeškome-
tra v senzorskem sistemu [68]. Podoben pristop uporabimo tudi v našem
primeru. Ker senzorski sistem letala pred uporabo kalibriramo po preverje-
nem postopku [53], lahko meritve žiroskopa služijo kot referenčna meritev o
rotacijskem gibanju letala. Poglavitna ideja kalibracije geometrijskih para-
metrov je v tem, da letalo postavimo v tako stanje, kjer je mogoče s pomočjo
senzorskega sistema izmeriti os vrtenja letala nss ter radialni pospešek zaradi
vrtenja asrad s. Na podlagi teh dveh meritev je namreč mogoče določiti oba
geometrijska parametra rs in Rsu.
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Očitno je za izvršitev kalibracije najbolj primerno stanje kar lebdenje. To
potrdi tudi poglavje o študiji senzorskih signalov vsevrtečega letala. V fazi
lebdenja je pospeškometer izpostavljen le radialnemu pospešku zaradi vrte-
nja letala arad s ter pospešku gravitacije g. Preostale komponente pospeška
senzorja so ničelne, saj se disk letala ne nagiba ter težišče letala ostaja ne-
premično. V praksi situacija seveda ni tako idealna, saj letalo ni popolnoma
simetrično, zaradi česar težišče letala prične opletati v vodoravni ravnini.
Kljub temu predvidevamo, da postane vodoravni pospešek pri dovolj veliki
masi letala in natančni izdelavi letala zanemarljiv. S študijo signalov smo
pokazali tudi, da je v fazi lebdenja pospešek gravitacije letala g vzporeden
osi vrtenja letala ω = ωs (slika 4.2). To znanje je pomembno, saj tako vemo,
da preko meritev osi rotacije letala nss v lebdenju posredno merimo tudi smer
vektorja gravitacije. To znanje s pridom izkoristimo v sledečem kalibracij-
skem postopku.
disk letala
s
ω = ω ωs h=
I
i1
i2
i3
Fi
A
s1
s2
s3
Fs
U u1
u2
u3
Fu
Fkrila
Fgrav
ns
Slika 4.2 Situacija med postopkom kalibracije geometrijskih parame-
trov rs in Rsu.
Kalibracijski postopek je sestavljen iz petih korakov.
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Korak 1 Letalo vzpostavi stabilno lebdenje pri konstantni rotacijski hitrosti
ω = ωh. Situacijo prikazuje slika 4.2.
Korak 2 Ker v fazi lebdenja disk letala ostaja vodoraven, velja ωt = 0 in
ω˙t = 0 ter posledično ωs = ω = ωh. Rotacijsko gibanje letala torej tvori
le komponenta vrtenja letala, ki pa je konstanta in enaka ωh. Z žiroskopom
lahko tako enostavno izmerimo hitrost vrtenja letala v lebdenju ωsh, pri čemer
pa je zaradi merilnega šuma potrebno uporabiti nizkoprepustno sito,
ω˜
s
h = ω˜
s, (4.18)
⊙
ω˜
s
h = LP (ω˜
s
h, Ncalib) . (4.19)
Na ta način posledično pridobimo meritev orientacije osi vrtenja letala n˜s,
saj velja (poglavje 3.1)
n˜ss =
⊙
ω˜
s
h
‖⊙ω˜sh‖
. (4.20)
Istočasno smo s tem pridobili tudi meritev baznega vektorja u3 v senzorskem
koordinatnem sistemu Fs, saj po deﬁniciji velja tudi (slika 4.1)
u˜s3 = n˜
s
s. (4.21)
Meritev orientacije baznega vektorja u3 v sistemu Fs skriva prvi del infor-
macije o relativni orientaciji pospeškometra Rsu.
Korak 3 Ker letalo lebdi, je celotni pospešek pospeškometra v prostoru aA
sestavljen le iz radialnega pospeška zaradi vrtenja letala arad s. Idealizirana
merilna enačba pospeškometra ima torej obliko
f˜
s
= asrad s − g
s. (4.22)
Iz merilne enačbe želimo izluščiti radialni pospešek, ki skriva drugi del in-
formacije o relativni orientaciji pospeškometra Rsu. Meritve pospeškometra
najprej ﬁltriramo z nizkoprepustnim sitom,
⊙f˜
s
= LP
(
f˜
s
, Ncalib
)
, (4.23)
kar na nivoju merilne enačbe povzroči, da se povprečijo posamezni členi
enačbe, torej
⊙f˜
s
= ⊙asrad s −
⊙gs. (4.24)
116
Sedaj lahko izrazimo povprečni radialni pospešek,
⊙asrad s =
⊙f˜
s
+ ⊙gs. (4.25)
Če želimo iz meritev pospeškometra izluščiti radialni pospešek, je očitno
potrebno kompenzirati učinek gravitacije. Z upoštevanjem že obravnavanega
dejstva, da je os vrtenja letala ns vzporedna vektorju gravitacije g (slika 4.2),
lahko člen ⊙gs zapišemo kot
⊙gs = ‖g‖ (−n˜ss) = ‖g‖ (−u˜
s
3). (4.26)
Če zgornji dve enačbi združimo, sledi merilna enačba povprečnega radialnega
pospeška zaradi vrtenja letala,
a˜srad s =
⊙asrad s =
⊙f˜
s
+ ‖g‖ (−u˜s3). (4.27)
Po deﬁniciji pomožnega koordinatnega sistema Fu je radialni pospešek asrad s
vzporeden baznemu vektorju u1 (slika 4.1). Tako pridobimo meritev baznega
vektorja u1 v senzorskem koordinatnem sistemu Fs kot
u˜s1 =
a˜srad s
‖a˜srad s‖
. (4.28)
Na tak način pridobimo drugi del informacije o relativni orientaciji pospe-
škometra glede na os vrtenja letala.
Korak 4 Sedaj imamo na voljo znanje o dveh različnih vektorjih, u1 in u3, v
dveh različnih koordinatnih sistemih, Fu in Fs. V pomožnem koordinatnem
sistemu Fu sta vektorja po deﬁniciji enaka uu1 = [1, 0, 0]
T ter uu3 = [0, 0, 1]
T.
V senzorskem koordinatnem sistemu Fs pa vektorja poznamo na podlagi ka-
libracijskih meritev u˜s1 in u˜
s
3 (enačbi (4.28) in (4.21)). Izkaže se, da imamo
tako na razpolago dovolj znanja [69], s pomočjo katerega je mogoče določiti
orientacijo pomožnega koordinatnega sistema Fu glede na senzorski koordina-
tni sistem Fs. Za določitev ocene rotacijske matrike Rˆ
su
uporabimo metodo
TRIAD [69] (angl. TRIaxial Attitude Determination), ki je deterministična
metoda za določanje orientacije na podlagi opazovanj vektorjev (angl. vector
observations). Metodo TRIAD bomo obravnavali podrobneje v poglavju o
določanju orientacije letala.
Korak 5 Oddaljenost pospeškometra od osi vrtenja letala rs lahko določimo
na podlagi enačbe (4.7), pri čemer za velikost hitrosti vrtenja in radialnega
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pospeška uporabimo povprečne vrednosti iz 2. in 3. koraka. Oceno oddalje-
nosti tako določimo kot
rˆs =
‖⊙asrad s‖
‖⊙ω˜sh‖
2
. (4.29)
V tej točki sta določena tako ocena relativne orientacije pospeškometra glede
na os vrtenja letala Rsu kot tudi ocena oddaljenosti pospeškometra od osi
vrtenja rs in je postopek kalibracije zato zaključen.
Zgornji postopek kalibracije omogoča pregled nad potrebnim pogojem,
da je kalibracija uspešna. Ker je kot med vektorjema u1 in u3 po deﬁniciji
pravokoten, mora za uspešno kalibracijo veljati tudi 6 (u˜s1, u˜
s
3) ≈
pi
2
. Večji
odklon kota 6 (u˜s1, u˜
s
3) od
pi
2
je torej pokazatelj, da je pri postopku kalibracije
prišlo do napake.
4.4 Vpeljava koordinatnega sistema diska le-
tala Fd
Za obdelavo in uporabo senzorskih signalov je ugodno, če meritve vektor-
jev m, g in ω obravnavamo v koordinatnem sistemu, ki ima koordinatno
os z poravnano z osjo vrtenja letala ωs. Razlogov za to je več. V takem
koordinatnem sistemu se informacija o vrtenju letala skriva le v perodičnih
x in y komponentah izmerjenega vektorja magnetnega polja, kakor smo to
že pokazali v študiji senzorskih signalov (poglavje 3.3). To omogoča eno-
stavno izvedbo preprostega orientacijskega sistema letala, kot bomo pokazali
v nadaljevanju. Podobno sta v takem koordinatnem sistemu ob nagibu diska
letala periodični le x in y komponenti opazovanega vektorja gravitacije g,
medtem ko je z komponenta vektorja odvisna le od velikosti nagiba diska
letala in neodvisna od vrtenja letala (slika 3.17). V študiji senzorskih signa-
lov smo ugotovili tudi, da se med vodoravnim letom celotna sila vzgona kril
zaradi asimetričnih pogojev tekom enega obrata letala spreminja. To spre-
minjanje vzgonske sile ustvarja periodično motnjo pospeška, ki je usmerjena
vzdolž osi vrtenja letala ωs (slika 3.19). V koordinatnem sistemu, ki ima z os
poravnano z ωs, je ta motnja prisotna predvsem v z komponenti izmerjene
speciﬁčne sile f˜ in jo je zato lažje izločiti. Nazadnje je potrebno poudariti
še, da je koordinatni sistem, ki ima z os poravnano z osjo vrtenja letala ωs,
hkrati poravnan tudi z diskom letala – z os je na disk letala pravokotna, x
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in y os pa tvorita ravnino, ki je z diskom letala vzporedna. Določitev ori-
entacije takega koordinatnega sistema zato hkrati vsebuje tudi informacijo o
orientaciji diska letala, torej v katero smer je disk nagnjen in kolikšna je ve-
likost nagiba diska letala. Ta dva parametra sta zelo koristna, saj vsebujeta
posredno informacijo o smeri in hitrosti vodoravnega leta.
V 3. poglavju smo zaradi nazornosti in lažje razumljivosti privzeli, da je
senzorski koordinatni sistem Fs idealno poravnan s telesnim koordinatnim
sistemom Fb. Tako je bila tudi z os senzorskega sistema poravnana z idealno
osjo vrtenja letala vzdolž b3. V splošnem take poravnave Fs ne moremo za-
gotoviti brez kalibracije. Lahko pa z osjo vrtenja letala enostavno poravnamo
pomožni koordinatni sistem. Pri tem si pomagamo z meritvami, ki smo jih
opravili tekom kalibracije geometrijskih parametrov rs in Rsu. Vpeljimo torej
dodatni koordinatni sistem, ki ga lahko imenujemo kar koordinatni sistem
diska letala Fd = {d1,d2,d3}. Bazne vektorje Fd deﬁniramo znotraj sen-
zorskega koordinatnega sistema Fs na sledeči način. Vektor d3 mora kazati
vzdolž osi vrtenja letala, torej
ds3 = n
s
s, (4.30)
pri čemer pa smo vektor nss pravzaprav že izmerili tekom kalibracije geome-
trijskih parametrov in se skriva v tretjem stolpcu matrike Rsu (enačba 4.12).
Tako lahko pišemo dalje
ds3 = R
su
1:3,3. (4.31)
Preostala bazna vektorja d1 in d2 pa deﬁniramo tako, da ležita vzporedno
ravnini diska letala in hkrati kažeta v smeri projekcij vektorjev s1 in s2 na
ravnino diska letala. Pri tem si pomagamo z vektorskim produktom,
ds1 = s
s
2 × d
s
3, (4.32)
ds2 = d
s
3 × d
s
1. (4.33)
Na podlagi poznavanja baznih vektorjev d1,d2,d3 v senzorskem koordina-
tnem sistemu Fs lahko zapišemo rotacijsko matrikoRsd. Dobimo jo preprosto
tako, da stolpčne vektorje ds1,d
s
2,d
s
3 zložimo v matriko,
Rsd =

 ds1 ds2 ds3

 , (4.34)
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inverzno rotacijsko matriko pa pridobimo s transponiranjem,
Rds =
(
Rsd
)T
. (4.35)
Z uporabo zgornje rotacijske matrike lahko vse meritve senzorjev sedaj zapi-
šemo v koordinatnem sistemu diska letala Fd,
m˜d = Rds m˜s, (4.36)
♦g˜d = Rds ♦g˜s, (4.37)
ω˜
d = Rds ω˜s. (4.38)
V nadaljevanju vse senzorske signale obdelujemo v koordinatnem sistemu
diska letala Fd, pri čemer tudi orientacijo letala določamo kot orientacijo
sistema Fd glede na referenčni sistem Fi.
4.5 Izločitev motnje zaradi spreminjanja
vzgona krila
V študiji senzorskih signalov smo opozorili na komponento translacijskega
pospeška pospeškometra, ki nastane zaradi spreminjanja vzgona kril tekom
vodoravnega leta (slika 3.19). Po kompenzaciji utripanja sile propelerjev
predstavlja ta motnja med stacionarno fazo vodoravnega leta največji se-
stavni del pospeška as ∗A (slika 3.28) in tako otežuje meritev gravitacijskega
pospeška, saj velja merilna enačba
♦g˜s = −
(
f˜
s
− as ∗A − a
s
rad s
)
. (4.39)
Po preslikavi izmerjenega pospeška gravitacije ♦g˜s v koordinatni sistem di-
ska letala Fd se opisana motnja odraža v z komponenti izmerjenega vektorja
gravitacije ♦g˜d. Koordinatna os zd je namreč vzporedna osi vrtenja letala,
zaradi česar je približno vzporedna tudi sili vzgona. Ker je motnja perio-
dična, pri čemer je dolžina periode znana in enaka dolžini trajanja enega
obrata letala, jo lahko izločimo s pomočjo tekočega povprečenja signala z
nizkoprepustnim ﬁltrom. Dolžino okna povprečenja je potrebno adaptivno
nastavljati tako, da ustreza dolžini trajanja enega obrata letala, torej
⊙♦g˜dz = LP
(
♦g˜dz , Ns
)
, (4.40)
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kjer je dolžina okna povprečenja
Ns = round
( 2pi
ω˜s
Tsens
)
. (4.41)
V števcu ulomka izračunamo čas trajanja enega obrata letala, v imeno-
valcu ulomka pa se nahaja perioda vzorčenja signalov senzorjev Tsens. Hi-
trost vrtenja letala ω˜s merimo že v sklopu izločanja radialnega pospeška
(enačba (4.17)), funkcija round( ) pa opravi zaokrožitev na najbližje celo šte-
vilo. Tako pridobimo meritev pospeška gravitacije, iz katere smo izločili
periodično motnjo zaradi vzgonske sile kril,
g˜d =


♦g˜dx
♦g˜dy
⊙♦g˜dz

 . (4.42)
Na tem mestu je predobdelava signalov senzorjev končana. Vektorji m˜d, g˜d
in ω˜d sedaj predstavljajo končne meritve veličin, ki dalje vstopajo v algoritem
za združevanje podatkov.
4.6 Združevanje podatkov s Kalmanovim ﬁl-
trom
Na področju določanja orientacije velja združevanje podatkov (angl. data
fusion) za zelo močno orodje [25]. Iz meritev pospeškometra, magnetnega
senzorja in žiroskopa je namreč mogoče pridobiti dve zelo različni informaciji
o orientaciji. Pospeškometer in magnetni senzor nudita informacijo o abso-
lutni orientaciji telesa, ki je v povprečju pravilna, vendar vsebuje šum, ki ga
povzročajo trenutne motnje, kot na primer dinamični pospešek (tj. aA) in
elektromagnetne motnje. Žiroskop pa meri rotacijsko hitrost telesa, s čimer
pridobimo znanje o tem, kako se orientacija telesa spreminja. Če informa-
cije o majhnih spremembah orientacije sproti seštevamo, je mogoče pridobiti
informacijo o relativni orientaciji telesa v prostoru. Vendar tako pridobljena
informacija s časom leze (angl. drift), saj se s seštevanjem kopičijo napake.
Je pa tako določena orientacija kratkoročno stabilna in neobčutljiva na di-
namične motnje ter anomalije magnetnega polja. Vidimo torej lahko, da sta
zgornja vira informacije o orientaciji telesa ravno nasprotne narave, zaradi
česar se pravzaprav medsebojno dopolnjujeta. Z algoritmi za združevanje
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podatkov je mogoče to dejstvo izkoristiti in slabosti prve metode določanja
orientacije kompenzirati s prednostmi druge – in obratno.
Čeprav obstaja mnogo različnih pristopov k združevanju podatkov [25],
se na področju določanje orientacije čedalje pogosteje uporabljajo algoritmi,
ki temeljijo na Kalmanovem ﬁltru [70]. Običajno ti algoritmi informacijo, ki
je vsebovana v meritvah magnetnega polja m˜, gravitacijskega pospeška g˜ ter
rotacijske hitrosti ω˜, združujejo na nivoju orientacije telesa, torej na nivoju
Eulerjevih kotov (npr. [25]) oziroma kvaternionov (npr. [71]). Pristop je smi-
seln, saj pravzaprav želimo iz senzorskih meritev pridobiti oceno orientacije
telesa, vendar tak pristop istočasno zapleta izvedbo združevanja podatkov,
ker v enačbe Kalmanovega ﬁltra vnese preslikavo med nizkim nivojem sen-
zorskih meritev m˜, g˜, ω˜ in visokim nivojem orientacije. Algoritem zato
postane računsko zahtevnejši (prvi pristop v [71]). Opisano slabost se lahko
reši tako, da se problematično preslikavo opravi zunaj Kalmanovega ﬁltra. V
ﬁlter tako ne vstopajo več senzorske meritve, pač pa kar meritve orientacije v
obliki Eulerjevih kotov [25] oziroma kvaternionov (drugi pristop v [71]). Na
tak način se merilne enačbe Kalmanovega ﬁltra močno poenostavijo (merilna
matrika ﬁltra postane identična matrika). Vendar pa ima združevanje sen-
zorskih meritev m˜, g˜, ω˜ na visokem nivoju orientacije še eno problematično
lastnost. V [25] lahko vidimo, da se kot azimuta telesa ocenjuje na podlagi
meritev magnetnega senzorja m˜, vendar šele potem, ko se iz meritve magne-
tnega polja kompenzira vpliv kota nagiba in naklona telesa, ki pa sta rezultat
ocenjevanja na podlagi meritev pospeškometra g˜. To pomeni, da združeva-
nje informacije, ki jo nudi meritev magnetnega senzorja m˜, ni neodvisno od
informacije, ki jo pridobimo preko meritev g˜ z uporabo pospeškometra. V
primeru vsevrtečega letala to lahko predstavlja nezanemarljiv problem. Kot
smo že pokazali, so meritve pospeškometra na vsevrtečem letalu problema-
tične. Slabe meritve gravitacijskega pospeška g˜ bi torej lahko vplivale na
informacijo, ki jo dobimo z dobrimi meritvami magnetnega polja m˜, kar pa
je očitno nezaželeno.
Glede na povedano smo se odločili, da poskusimo izvesti združevanje po-
datkov za potrebe določanja orientacije na najnižjem možnem nivoju. Ker
magnetni senzor in pospeškometer uporabljamo za opazovanje vektorjev ma-
gnetnega in gravitacijskega polja Zemlje, bi ta nivo lahko poimenovali kar
nivo opazovanja vektorjev (angl. vector observations). V nadaljevanju to-
rej predstavljamo algoritem za združevanje podatkov, ki temelji na linear-
nem diskretnem Kalmanovem ﬁltru in meritve senzorjev združuje na nivoju
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opazovanja vektorjev. Algoritem omogoča združevanje meritev magnetnega
senzorja in žiroskopa neodvisno od združevanja meritev pospeškometra in
žiroskopa. Kot rezultat ﬁltriranja dobimo oceno opazovanega vektorja ma-
gnetnega polja mˆ ter oceno opazovanega vektorja gravitacijskega pospeška
gˆ, na podlagi katerih dalje določamo oceno orientacije telesa. Poglavitni
ideji v prid združevanju senzorskih meritev na tako nizkem nivoju sta dve.
Združevanje na nivoju opazovanj vektorjev ne zahteva preslikave senzorskih
meritev na višji nivo, zaradi česar se enačbe Kalmanovega ﬁltra poenostavijo
in ﬁlter postane računsko ugodnejši. Če s takim ﬁltrom nato proizvedemo
dobri oceni opazovanih vektorjev m in g, lahko v nadaljevanju uporabimo
poljubno metodo za določitev orientacije telesa na podlagi opazovanj vek-
torjev in posledično dobimo tudi dobro oceno orientacije. Pri tem pa lahko
izberemo metodo za izračun orientacije, ki je računsko ugodna, kakor bomo
pokazali v sledečem poglavju.
V nadaljevanju predstavljeni algoritem za združevanje podatkov temelji
na linearnem diskretnem Kalmanovem ﬁltru, kakor je podan v [70]. Delo-
vanje ﬁltra vektorja gravitacije je popolnoma enako delovanju ﬁltra vektorja
magnetnega polja, zato je dovolj, če si ogledamo le enačbe ﬁltra za primer
vektorja gravitacije. Filter sestavlja dva dela, ki ju lahko imenujemo predik-
cijski del in korekcijski del ali krajše prediktor in korektor. V prediktorju
se na podlagi dinamičnega modela napove, kakšno vrednost bo zavzel opa-
zovani vektor gravitacije v naslednjem časovnem koraku ﬁltra. Ko pa pride
na vrsto naslednji časovni korak ﬁltra, se napovedana vrednost iz prejšnjega
koraka popravi na osnovi trenutno izmerjene vrednosti vektorja, ki jo dobimo
s pomočjo senzorskih meritev. Popravek se izvede znotraj korektorja.
Dinamični model, na podlagi katerega se izvaja predikcija opazovanega
vektorja, izpeljemo na sledeči način. Če vektor gravitacije g opazujemo v
mirujočem referenčnem koordinatnem sistemu Fi, se opazovani vektor gi ne
spreminja. Če pa isti vektor opazujemo iz koordinatnega sistema diska letala
Fd, ki se giblje skupaj z letalom, opazovani vektor gd ni več konstanten,
ampak izkazuje nekakšno dinamiko. Izkaže se, da je dinamika opazovanega
vektorja gd v celoti določena z rotacijsko hitrostjo letala, na katerega je togo
vpet koordinatni sistem opazovanja Fd. Namreč, če se letalo vrti s hitrostjo
ω
d, potem se vrh opazovanega vektorja gd znotraj koordinatnega sistema
Fd vrti s hitrostjo, ki je ravno nasprotna, torej z −ωd. Hitrost spreminjanja
opazovanega vektorja gd lahko opišemo z enostavno diferencialno enačbo [29]
g˙d = −ωd × gd. (4.43)
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Spreminjanje opazovanega vektorja gd zaradi vrtenja letala ωd prikazuje
slika 4.3. Vektorski produkt v zgornji enačbi lahko zapišemo s pomočjo
d3
Fd
ω
d
g
d
g
d
d1 d2
Slika 4.3 Spreminjanje opazovanega vektorja gravitacije gd zaradi
vrtenja koordinatnega sistema opazovanja Fd z rotacijsko hitrostjo ωd.
Če bi bila rotacijska hitrost koordinatnega sistema ωd konstanta, bi
vrh opazovanega vektorja gd potoval po črtkano označeni krožnici v
smeri, ki jo prikazuje vektor časovnega odvoda g˙d.
matričnega množenja,
g˙d =Wgd, (4.44)
kjer je W antisimetrična matrika (angl. skew-symmetric matrix), ki jo tvo-
rimo iz vektorja −ωd.
W =


0 ωdz −ω
d
y
−ωdz 0 ω
d
x
ωdy −ω
d
x 0

 . (4.45)
Zgornjo diferencialno enačbo poenostavimo in predpostavimo, da je matrika
W konstantna na časovnem intervalu med dvema korakoma Kalmanovega
ﬁltra, torej
W(t) =W(tk) =Wk ; t ∈ [tk, tk+1) . (4.46)
124
Sedaj je diferencialno enačbo (4.44) mogoče enostavno rešiti, iz česar sledi
naslednja enačba,
gd(tk+1) = eWk (tk+1−tk) gd(tk). (4.47)
Zgornjo enačbo uporabimo v prediktorju za napovedovanje vrednosti opa-
zovanega vektorja v naslednjem časovnem koraku. Eksponentni člen enačbe
razvijemo v Taylorjevo vrsto in tako dobimo prehodno matriko Kalmanovega
ﬁltra,
eWk ∆t = Φk = I+Wk∆t+
(Wk∆t)2
2
+
(Wk∆t)3
6
+ . . . , (4.48)
kjer je ∆t = tk+1− tk = Tsens perioda vzorčenja senzorskega sistema in hkrati
časovna dolžina med dvema zaporednima korakoma Kalmanovega ﬁltra. S
pomočjo simulacij smo ugotovili, da je pri periodi vzorčenja Tsens = 5ms
za delovanje ﬁltra ugodno, če se pri razvoju v Taylorjevo vrsto upošteva
vsaj prve štiri člene vrste. Prehodna matrika Φk je v danem koraku ﬁltra
gravitacije enaka prehodni matriki ﬁltra magnetnega polja in jo zato lahko
izračunamo hkrati za oba ﬁltra vektorjev. Rotacijsko hitrost ωd, ki tvori an-
tisimetrično matrikoW, pridobimo s pomočjo meritev žiroskopa ω˜d. Izračun
višjih potenc matrike Wk lahko pohitrimo z upoštevanjem lastnosti potenc
antisimetričnih matrik [72], saj velja
(Wk∆t)2 = wwT −
(
wTw
)
I, (4.49)
(Wk∆t)3 = −
(
wTw
)
(Wk∆t) , (4.50)
kjer je w stolpčni vektor, enak w = −ωd∆t.
Sedaj lahko zapišemo enačbe Kalmanovega ﬁltra opazovanega vektorja
gravitacije. Vektor stanj ﬁltra xˆk je enak oceni vektorja gravitacije gd v
trenutku tk,
xˆk = gˆ
d(tk). (4.51)
S strešico ˆ poudarimo, da imamo opravka z oceno vektorja, ki je rezultat
združevanja podatkov. V k-tem koraku ﬁltra se v prediktorju izvedejo enačbe
napovedovanja ocene za naslednji korak ﬁltra v trenutku tk+1,
xˆ−k+1 = Φk xˆk, (4.52)
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P−k+1 = ΦkPkΦ
T
k +Qk. (4.53)
Z − poudarimo, da gre za napovedane vrednosti. Pk je kovariančna matrika,
ki podaja negotovost ocene xˆk v k-tem koraku ﬁltra, P−k+1 pa podaja ne-
gotovost napovedane ocene xˆ−k+1. Procesna kovariančna matrika Qk zajema
negotovost, ki jo v napoved vrednosti xˆ−k+1 vnesemo z nepopolnim dinamič-
nim modelom in nepopolno meritvijo rotacijske hitrosti ωd.
Enačbe korektorja zapišimo za naslednji časovni korak ﬁltra v trenutku
tk+1, saj korektor takrat popravi napovedane vrednosti iz prejšnjega koraka
ﬁltra. Poudarimo naj, da se enačbe korektorja izvedejo le, če imamo na voljo
veljavno meritev opazovanega vektorja g˜d(tk+1). Vektor meritev ﬁltra zk+1
je očitno enak kar meritvi vektorja gravitacije, torej velja
zk+1 = g˜d(tk+1). (4.54)
Ker združevanje podatkov opravljamo na nivoju opazovanja vektorjev, je
merilna matrika Kalmanovega ﬁltra Hk+1 enaka identični matriki,
Hk+1 = I. (4.55)
Enačbe korektorja se zato poenostavijo v
Kk+1 = P−k+1
(
P−k+1 +Rk+1
)−1
(4.56)
xˆk+1 = xˆ
−
k+1 +Kk+1
(
zk+1 − xˆ
−
k+1
)
, (4.57)
Pk+1 = (I−Kk+1)P−k+1. (4.58)
Matrika Kk+1 je ojačenje ﬁltra, ki določa, kako močno upoštevamo trenu-
tno meritev opazovanega vektorja; Rk+1 je merilna kovariančna matrika, ki
opisuje negotovost meritev zk+1 oziroma negotovost opazovanega vektorja
g˜d(tk+1); xˆk+1 pa je ocena opazovanega vektorja gravitacije, ki je popra-
vljena na podlagi meritve vektorja g˜d(tk+1). Ker s pomočjo meritev popra-
vimo napovedano oceno vektorja xˆ−k+1, se spremeni tudi negotovost ocene in
postane enaka Pk+1. Za delovanje ﬁltra je očitno potrebno nastaviti kova-
riančni matriki Qk in Rk+1 ter vrednosti začetnih ocen xˆ0 in P0, čemur se
bomo posvetili v poglavju o ovrednotenju predlaganih algoritmov s pomočjo
simulacij. Omenimo naj, da so do enakih enačb Kalmanovega ﬁltra vektorjev
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gravitacije in magnetnega polja prišli tudi v [73]. Dodamo pa naj še, da so
v [73] dinamični model, ki se uporablja v predikcijskem delu ﬁltra, izpeljali
na bolj abstraktnem nivoju preko odvajanja rotacijskih matrik. Zaradi take
izpeljave se izgubi razumevanje in vpogled v bistvo dinamičnega modela, ki
je pravzaprav zelo preprosto in zaradi katerega je uporaba tovrstnega ﬁltra
intuitivna.
Na tem mestu bi želeli opozoriti na dve lastnosti Kalmanovega ﬁltra opa-
zovanih vektorjev. Ker združevanje podatkov opravljamo na nivoju opazo-
vanja vektorjev, ni nevarnosti, da bi se stanje ﬁltra xˆk znašlo v točki sin-
gularnosti, kakor se to lahko zgodi v primeru Kalmanovega ﬁltra na nivoju
Eulerjevih kotov [25, 71]. In ker opazovani vektor gravitacije ﬁltriramo neod-
visno od opazovanega vektorja magnetnega polja, bi bilo mogoče v primeru
izredno visokih realnočasnih zahtev enačbe obeh ﬁltrov izvajati vzporedno in
tako algoritem za združevanje podatkov še dodatno pohitriti.
4.7 Logika za določanje veljavnosti meritev
opazovanih vektorjev
Pri obravnavi Kalmanovega ﬁltra smo opozorili, da se enačbe korektorja
izvedejo le, če je meritev opazovanega vektorja veljavna. Za ugotavljanje
veljavnosti meritev poskrbi posebna logika. Meritev označimo za neveljavno,
če vsebuje motnjo, ki ni naključnega izvora. V primeru meritve vektorja gra-
vitacijskega pospeška tako motnjo predstavlja dinamični pospešek (tj. aA),
v primeru meritve vektorja magnetnega polja pa tako motnjo lahko povzroči
lokalna anomalija. Motnje višjih frekvenc, ki nastanejo zaradi vibracij in
elektromagnetnih interferenc lahko štejemo med naključne motnje oziroma
visokofrekvenčni šum meritev.
Ker so meritve vektorja magnetnega polja manj zahtevne v primerjavi z
meritvami vektorja gravitacije, je tudi logika za določanje veljavnosti meri-
tev magnetnega polja enostavnejša. Logika mora delovati tako, da odkriva
le nenaključne motnje, medtem ko dopušča naključni merilni šum. Meritev
vektorja, ki vsebuje le merilni šum, je namreč še vedno koristna in jo algo-
ritem za združevanje podatkov lahko uporabi. Pri določanju veljavnosti se
opremo na lastnosti posameznih komponent, ki tvorijo izmerjeno vrednost.
Ker poznamo jakost magnetnega polja Zemlje, je znana velikost magnetnega
vektorja m. Za naključni merilni šum vemo, da je v povprečju enak nič,
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nenaključne motnje pa običajno v povprečju niso enake nič, sploh če upo-
števamo dovolj ozko lokalno povprečje. Logiko za ugotavljanje veljavnosti
meritve vektorja magnetnega polja lahko torej oblikujemo na sledeči način.
Izmerjenim vektorjem iz zadnjih nekaj meritev določimo velikost in dobljene
velikosti vektorjev povprečimo. V povprečje vključimo tudi trenutno, najno-
vejšo meritev vektorja. Če je povprečna velikost zadnjih meritev približno
enaka jakosti magnetnega polja Zemlje, lahko pričakujemo, da je trenutna
meritev magnetnega vektorja veljavna. Taka logika je sposobna odkriti ne-
naključne motnje, ki na krajšem časovnem intervalu v povprečju spreminjajo
velikost izmerjenega vektorja. Motnje, ki spremenijo le smer izmerjenega vek-
torja, velikost pa ohranijo, logika ne more zaznati, vendar lahko pričakujemo,
da so tovrstne motnje manj verjetne in kratkotrajne.
Predlagano logiko izvedemo na sledeči način. Najprej tvorimo signal ve-
likosti izmerjenih vektorjev magnetnega polja,
m˜ = ‖m˜d‖. (4.59)
Nato določimo povprečje velikosti za primerno število nazadnje opravljenih
meritev Nmag norm,
⊙m˜ = LP (m˜,Nmag norm) . (4.60)
Če je odstopanje povprečne velikosti zadnjih meritev znotraj dovoljenih
okvirjev, lahko z določeno gotovostjo pričakujemo, da je trenutna meritev ve-
ljavna. Logični signal veljavnosti meritve vektorja magnetnega polja mag_val
tvorimo s funkcijo primerjave,
mag_val =


1 ; |
⊙m˜−‖mi‖|
‖mi‖
< mag_tol
0 ; sicer
, (4.61)
kjer je mag_tol relativna toleranca odstopanja povprečne velikosti meritev
magnetnega polja. Pri tem je potrebno izbrati primerno število zadnjih
meritev, ki jih upoštevamo pri izračunu povprečja. Če izberemo prevelik
Nmag norm, se bo logika za določanje veljavnosti prepočasi odzivala na proble-
matične motnje in v algoritem za združevanje podatkov se bo preko meritev
vključila tudi nenaključna motnja. Če pa je število vzorcev premajhno, pov-
prečje ⊙m˜ izgublja statistično veljavo, kar povzroči, da se naključni šum vse
prepogosto zaznava kot nenaključna motnja in se posledično zavrača sicer
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uporabne meritve. Opozorimo naj še, da na odzivnost logike lahko vplivamo
tudi s spreminjanjem relativne tolerance mag_tol.
Logika za ugotavljanje veljavnosti meritev vektorja pospeška gravitacije
je kompleksnejša, saj so meritve vektorja gravitacije bolj problematične. Me-
ritev vektorja gravitacije označimo za veljavno, če so izpolnjeni trije pogoji.
Prvi pogoj tvorimo na enak način kot v primeru magnetnega polja, torej
preko preverjanja velikosti zadnjih meritev,
g˜ = ‖g˜d‖, (4.62)
⊙g˜ = LP (g˜, Ngrav norm) , (4.63)
grav_norm_val =


1 ; |
⊙g˜−‖gi‖|
‖gi‖
< grav_norm_tol
0 ; sicer
. (4.64)
Signal grav_norm_val je logični signal, ki nosi informacijo o pravilnosti veli-
kosti meritev vektorja gravitacije, Ngrav norm je število vzorcev povprečja ter
grav_norm_tol dovoljena toleranca odstopanja velikosti meritev.
Logiko za ugotavljanje veljavnosti meritev vektorja gravitacije lahko nad-
gradimo tako, da upoštevamo tudi smer izmerjenega vektorja, pri čemer si
pomagamo z oceno vektorja magnetnega polja mˆd. Razmislek je podoben
kot pri ugotavljanju veljavnosti na podlagi povprečne velikosti meritev, le da
tokrat kot kriterij uporabimo povprečni kot med vektorjema gravitacije in
magnetnega polja. Kot med tema dvema vektorjema je namreč konstanten
in v našem primeru enak
ζ = 6
(
gi,mi
)
. (4.65)
Drugi pogoj veljavnosti torej določimo kot
ζ˜ = 6
(
g˜d, mˆd
)
, (4.66)
⊙ζ˜ = LP
(
ζ˜ , Ngrav angle
)
, (4.67)
grav_norm_val =


1 ; |
⊙ζ˜−ζ|
|ζ|
< grav_angle_tol
0 ; sicer
. (4.68)
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Pri tem je ζ˜ kot med trenutno izmerjenim vektorjem gravitacije g˜d in trenu-
tno oceno vektorja magnetnega polja mˆd. Ngrav angle je število meritev kota,
ki jih upoštevamo pri izračunu povprečja. Logični signal grav_angle_val
podaja pravilnost izmerjenih kotov med vektorji gravitacije in magnetnega
polja, pri čemer je grav_angle_tol dovoljena relativna toleranca odstopa-
nja.
Tretji pogoj veljavnosti meritev vektorja gravitacije pa oblikujemo na
podlagi predvidenega stanja, v katerem se letalo nahaja. V študiji senzor-
skih signalov smo pokazali, da let vsevrtečega letala lahko uvrstimo v eno
izmed dveh skupin. Prvo skupino predstavlja stacionarni let, kjer letalo leti
pri enakomerni hitrosti (npr. lebdenje in enakomerni vodoravni let), v drugo
skupino pa spadajo manevri, s katerimi letalo prehaja med različnimi obli-
kami stacionarnega leta. Pokazali smo tudi, da je med manevriranjem po-
speškometer izpostavljen mnogim motečim pospeškom, ki otežujejo meritev
vektorja gravitacije. Manevriranje letala je mogoče napovedati vnaprej na
podlagi krmilnih signalov, ki upravljajo gibanje letala. Namreč, spremembe
krmilnega signala kolektivne hitrosti vrtenja propelerjev n, amplitude ciklič-
nega krmiljenja zakrilc Acyc in azimuta največjega odklona zakrilca ψamax
povzročajo manevre, pri katerih se spremeni vertikalna hitrost letala, vo-
doravna hitrost letala in smer vodoravne hitrosti. Z detekcijo sprememb
krmilnih signalov je torej mogoče napovedati fazo manevriranja letala.
Oglejmo si primer razvoja logike za napovedovanje manevra, kjer se letalu
spremeni vodoravna hitrost. Na vodoravno hitrost vplivamo s krmilnim si-
gnalom Acyc. Spremembo signala Acyc je mogoče zaznati na podlagi odvoda
signala. Vpeljimo torej funkcijo diskretnega odvoda [67], ki bo služila kot
približek odvoda signala. Zapišemo lahko
s˙ ≈ DD(s) =
s(tk)− s(tk−1)
∆t
, (4.69)
kjer je s poljuben signal, s(tk) in s(tk−1) sta vzorca signala v trenutku tk
oziroma tk−1, čas ∆t = Tsens = tk − tk−1 pa je perioda vzorčenja signala. S
pomočjo diskretnega odvoda lahko sedaj določimo približek absolutne vre-
dnosti odvoda krmilnega signala Acyc kot∣∣∣A˙cyc∣∣∣ ≈ |DD(Acyc)| . (4.70)
Vsakršno spreminjanje krmilnega signala Acyc se odrazi v pozitivnih vredno-
stih člena
∣∣∣A˙cyc∣∣∣. Na podlagi tega znanja lahko oblikujemo preprosto logiko
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za napovedovanje stanja vodoravnega manevriranja, kar zapišemo kot
maneuver_forward = MS
(∣∣∣A˙cyc∣∣∣ , Tman fwd) . (4.71)
Logični signal maneuver_forward nosi informacijo o izvajanju vodoravnega
manevra, medtem ko funkcija MS predstavlja nadgrajeni diskretni monosta-
bilni podaljševalnik pulzov, ki deluje na sledeči način. Sprememba krmilnega
signala Acyc povzroči začetek vodoravnega manevra letala. Vse dokler se kr-
milni signal še spreminja (tj.
∣∣∣A˙cyc∣∣∣ > 0), funkcija MS drži logični signal
maneuver_forward v visokem stanju. Ko pa se krmilni signal ustali (tj.∣∣∣A˙cyc∣∣∣ = 0), logika zazna prehod ∣∣∣A˙cyc∣∣∣ nazaj na ničelno vrednost in sproži
monostabilni podaljševalnik pulzov, ki signal maneuver_forward dodatno
zadrži v visokem stanju za čas Tman fwd. Čas podaljšanja Tman fwd je očitno
smiselno nastaviti tako, da dobro odraža čas ustalitve prehodnega pojava –
manevra.
Podobno logiko je mogoče tvoriti tudi za preostale manevre letala. Tako
pridobljene signale za napoved različnih manevrov letala združimo z upo-
rabo logične funkcije ALI v en sam logični signal maneuver, ki napoveduje
manevriranje letala na splošno.
Sedaj, ko poznamo oceno stanja letala, je mogoče tvoriti pogoj za veljav-
nost meritve vektorja gravitacije kot
grav_valid = grav_norm_val∧grav_angle_val∧(¬ maneuver) , (4.72)
kjer ∧ in ¬ predstavljata logični operaciji IN in NE. Izkaže se, da je zadnji
pogoj zelo koristen, saj pomaga pravočasno preprečiti upoštevanje meritev
vektorja gravitacije. Motnje zaradi dinamičnih pospeškov med manevrira-
njem se tako ne uspejo prenesti v oceno opazovanega vektorja gravitacije in
ocena orientacije letala med manevriranjem se posledično izboljša.
4.8 Določanje orientacije letala
Kot rezultat združevanja podatkov s Kalmanovim ﬁltrom dobimo oceni opa-
zovanega vektorja magnetnega polja mˆd in gravitacije gˆd, ki jih sedaj upo-
rabimo pri določanju orientacije letala. Če senzorski koordinatni sistem Fs
dovolj dobro poravnamo s telesnim koordinatnim sistemom Fb, bo tudi sis-
tem diska letala Fd dobro poravnan s telesnim koordinatnim sistemom Fb.
Orientacijo letala lahko zato določimo kot orientacijo koordinatnega sistema
4. Algoritmi za obdelavo senzorskih signalov 131
diska letala Fd glede na referenčni koordinatni sistem Fi. V nadaljevanju
predstavimo tri različne pristope k določitvi orientacije. Prvi pristop določa
le delno orientacijo letala, ki jo dobimo iz opazovanja vektorja magnetnega
polja, preostala dva pristopa pa določata celovito orientacijo letala v pro-
storu.
4.8.1 Elektronski kompas brez kompenzacije nagiba in
naklona
V prvem pristopu uporabimo le informacijo o orientaciji letala, ki je vse-
bovana v x in y komponenti vektorja magnetnega polja mˆd. V teh dveh
komponentah je namreč zajeta informacija o projekciji magnetnega polja m
na ravnino diska letala. Dokler je ravnina diska približno vodoravna, kaže
projekcija polja v smeri severa in jo zato lahko uporabimo za izračun ocene
azimuta letala ψˆnc. Azimut letala je torej enak kotu med projekcijo polja na
ravnino diska letala ter koordinatno osjo xd in ga določimo z enačbo,
ψˆnc = −atan2
(
mˆdy , mˆ
d
x
)
. (4.73)
Pri tem je atan2 ločna funkcija arcus tangens, ki jo posplošimo na vse štiri
kvadrante dvodimenzionalnega koordinatnega sistema,
atan2 (y, x) =


arctan y
x
; x > 0
arctan y
x
+ pi ; y ≥ 0, x < 0
arctan y
x
− pi ; y < 0, x < 0
+pi
2
; y > 0, x = 0
−pi
2
; y < 0, x = 0
0 ; y = 0, x = 0
. (4.74)
Tako pravzaprav realiziramo elektronski kompas, ki pri določitvi kota azi-
muta ne kompenzira vpliva kota nagiba in naklona ravnine diska. Nagnje-
nost ravnine diska letala (xd, yd) vnese v določitev azimuta letala napako,
a dokler je nagnjenost majhna, bo majhna tudi napaka [74]. Na tak način
lahko pridobimo robustno informacijo o azimutu letala, ki za izračun ne zah-
teva tudi meritev vektorja gravitacijskega pospeška g in je zato primerna za
realizacijo cikličnega krmiljenja zakrilc letala.
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4.8.2 Elektronski kompas s kompenzacijo nagiba in na-
klona
Elektronski kompas iz prejšnjega poglavja lahko nadgradimo tako, da pri do-
ločitvi azimuta letala upošteva tudi nagnjenost diska letala in kompenzira
njen učinek [25]. Nagnjenost diska je podana s kotom nagiba in naklona
koordinatnega sistema Fd, ki ju določimo na podlagi ocene vektorja gravi-
tacije gˆd. Enačbe elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona
lahko najdemo v [53, 73, 75], vendar so te enačbe izpeljane za primer, ko za
referenčni koordinatni sistem uporabimo t. i. North-East-Down (NED) ko-
ordinatni sistem [55]. Kot namiguje že poimenovanje, je koordinatni sistem
NED deﬁniran tako, da sta osi x in y vodoravni in kažeta v smeri severa ozi-
roma vzhoda, z os pa je usmerjena navpično navzdol. Očitno se koordinatni
sistem NED razlikuje od našega referenčnega koordinatnega sistema Fi. Zato
je potrebno enačbe kompenziranega kompasa ponovno izpeljati [76]. Izkaže
se, da se pri tem spremenijo le enačbe za določitev kotov naklona in nagiba
in tako dobimo
ϕˆc = atan2
(
−gˆdy , −gˆ
d
z
)
, (4.75)
ϑˆc = arctan

 gˆ
d
x√(
gˆdy
)2
+
(
gˆdz
)2

 , (4.76)
ψˆc = atan2

 mˆdz sinϕc − mˆdy cosϕc
mˆdx cosϑc + sinϑc
(
mˆdy sinϕc + mˆdz cosϕc
)

 , (4.77)
kjer so ϕˆc, ϑˆc in ψˆc ocene kotov nagiba, naklona in azimuta letala, določene
z enačbami elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona.
4.8.3 Določitev orientacije z metodo TRIAD
Metoda TRIAD je najstarejši objavljeni algoritem za določevanje orientacije
vesoljskih plovil na podlagi meritev dveh vektorjev [77]. Metoda izkoristi
dejstvo, da v primeru, ko opazujemo dva nekolinearna vektorja iz dveh raz-
ličnih koordinatnih sistemov, pridobimo dovolj informacije za določitev med-
sebojne orientacije obeh koordinatnih sistemov. V našem primeru opazujemo
vektorja magnetnega poljam in gravitacijskega pospeška g. V koordinatnem
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sistemu diska letala Fd poznamo oceni obeh opazovanih vektorjev mˆ
d in gˆd,
medtem ko sta v lokalnem referenčnem koordinatnem sistemu Fi vektorja
mi in gi nespremenljiva in določena z deﬁnicijo Fi. Metoda TRIAD poda
medsebojno orientacijo koordinatnih sistemov z rotacijsko matriko Rdi, ki jo
določi s pomočjo vpeljave pomožnega koordinatnega sistema Ft = {t1, t2, t3}
na sledeči način.
V prvem koraku na podlagi opazovanih vektorjev tvorimo bazne vektorje
pomožnega koordinatnega sistema t1, t2, t3. Prvi bazni vektor t1 določimo
s tistim opazovanim vektorjem, za katerega vemo, da podaja natančnejšo
oceno pravega vektorja [77]. V našem primeru je to očitno opazovani vektor
magnetnega polja mˆd, saj je opazovanje vektorja gravitacijskega pospeška z
vsevrtečega letala izpostavljeno mnogim motnjam in zato težavnejše. Bazni
vektor t1 določimo v obeh koordinatnih sistemih Fd in Fi tako, da kaže v
isti smeri kot vektor magnetnega polja,
td1 =
mˆd∥∥∥mˆd∥∥∥ , (4.78)
ti1 =
mi
‖mi‖
. (4.79)
Drugi bazni vektor t2 določimo s pomočjo obeh opazovanih vektorjev tako,
da kaže v smeri, ki je na oba vektorja pravokotna,
td2 =
mˆd × gˆd∥∥∥mˆd × gˆd∥∥∥ , (4.80)
ti2 =
mi × gi
‖mi × gi‖
, (4.81)
tretji bazni vektor pa določimo tako, da pomožni koordinatni sistem Ft tvori
ortogonalni sistem,
td3 = t
d
1 × t
d
2, (4.82)
ti3 = t
i
1 × t
i
2. (4.83)
Tako pridobimo bazne vektorje pomožnega koordinatnega sistema Ft, zapi-
sane v obeh koordinatnih sistemih opazovanja Fd in Fi. Opozorimo naj, da
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smo pri določitvi baznih vektorjev Ft v celoti upoštevali informacijo, ki jo do-
bimo z opazovanjem vektorja magnetnega polja, saj le-ta neposredno določa
prvi bazni vektor pomožnega koordinatnega sistema t1. Informacijo, ki jo
dobimo z opazovanjem vektorja gravitacijskega pospeška, pa smo upoštevali
le delno, v kombinaciji z vektorjem magnetnega polja. Vektor gravitacijskega
pospeška tako določa preostala bazna vektorja t2 in t3 pravzaprav posredno.
Očitno se pri določitvi orientacije Rdi delu informacije, ki jo pridobimo z
opazovanjem vektorja g, daje manjšo težo. To se zgodi zato, ker je določitev
orientacije na podlagi opazovanj dveh nekolinearnih vektorjev predetermini-
ran problem [77]. Kot zanimivost naj le še dodamo, da je mogoče algoritem
TRIAD enostavno prirediti tako, da obema opazovanima vektorjema daje
enako težo [77]. Tak pristop je smiseln, kadar lahko pričakujemo, da bosta
negotovosti ocen opazovanih vektorjev približno enaki.
V naslednjem koraku s pomočjo zgornjih baznih vektorjev zapišemo dve
pomožni rotacijski matriki, ki opisujeta orientacijo Fd oziroma Fi glede na
pomožni koordinatni sistem Ft,
Rdt =

 td1 td2 td3

 , (4.84)
Rit =

 ti1 ti2 ti3

 . (4.85)
Sedaj pa lahko s prehodom preko pomožnega koordinatnega sistema Ft do-
ločimo oceno orientacije koordinatnega sistema diska Fd glede na referenčni
koordinatni sistem Fi preprosto kot
Rˆ
di
t = R
dtRti, (4.86)
kjer je Rti = (Rit)T. Poudarimo naj, da je matrika Rit konstantna, saj smo
jo določili na podlagi konstantnih vektorjev mi in gi, in jo je zato potrebno
izračunati le enkrat.
V tej točki je orientacija letala znana in jo podamo z oceno rotacijske ma-
trike Rˆ
di
t . Če potrebujemo informacijo o orientaciji letala v obliki Eulerjevih
kotov, lahko le-te določimo s pomočjo naslednjih enačb [55],
ϕˆt = atan2
(
Rˆ
di
t 3,2, Rˆ
di
t 3,3
)
, (4.87)
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ϑˆt = arcsin
(
−Rˆ
di
t 3,1
)
, (4.88)
ψˆt = atan2
(
Rˆ
di
t 2,1, Rˆ
di
t 1,1
)
, (4.89)
kjer je Rˆ
di
t i,j element matrike Rˆ
di
t iz i-te vrstice in j-tega stolpca.
Metoda TRIAD postane v navezi s Kalmanovim ﬁltrom opazovanih vek-
torjev zanimivo orodje za določanje orientacije. Naprednejše metode za do-
ločevanje orientacije na podlagi dveh opazovanih vektorjev temeljijo na raz-
ličnih rešitvah problema Wahbe [77]. Te rešitve omogočajo optimalno do-
ločitev orientacije tako, da upoštevajo tudi merilno negotovost opazovanih
vektorjev [77]. Kot smo že večkrat poudarili, je v primeru vsevrtečega letala
negotovost opazovanega vektorja magnetnega polja manjša od negotovosti
problematičnih opazovanj vektorja gravitacijskega pospeška. Uporaba me-
tode TRIAD, ki daje večjo težo vektorju magnetnega polja, je zato v našem
primeru smiselna poenostavitev problema Wahbe. Poenostavitev je ugodna
tudi s stališča računske zahtevnosti, saj je algoritem TRIAD najenostavnejši
med algoritmi za določanje orientacije, ki temeljijo na opazovanju dveh neko-
linearnih vektorjev in rezultat podajajo v obliki rotacijske matrike [77]. Kljub
temu, da je algoritem TRIAD enostaven, pa se izkaže, da je, če v algoritem
vstopajo natančne ocene opazovanih vektorjev, rezultat algoritma praktično
enak rezultatom kompleksnejših metod [77]. Za izboljšanje natančnosti ocen
opazovanih vektorjev seveda poskrbimo z združevanjem senzorskih meritev s
Kalmanovim ﬁltrom.
Uporaba metode TRIAD v navezi s Kalmanovim ﬁltrom opazovanih vek-
torjev ima še eno prednost. Kalmanov ﬁlter namreč nudi oceno opazovanih
vektorjev tudi takrat, ko neposredne meritve vektorjev magnetnega polja
m˜d in gravitacije g˜d niso mogoče oziroma niso veljavne. Če bi orientacijo
določali zgolj na podlagi meritev vektorjev brez predhodnega združevanja
senzorskih podatkov, bi v takih primerih izpada veljavnih meritev vektorjev
ostali tudi brez veljavne ocene orientacije, ne glede na to, katero izmed metod
za določitev orientacije v [77] uporabimo.
Kalmanov ﬁlter opazovanih vektorjev očitno dobro dopolnjuje metodo
TRIAD in tako skupaj tvorita preprosto, a močno orodje za določevanje ori-
entacije. Pri tem je potrebno poudariti še, da kot rezultat združitve obeh
algoritmov dobimo oceno orientacije, ki je podana v obliki rotacijske matrike.
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Taka oblika zapisa orientacije je v določenih primerih celo zaželena (rotacij-
sko matriko lahko npr. takoj uporabimo dalje v navigacijskih enačbah [55]),
po drugi strani pa lahko za ceno izračuna ene ločne funkcije določimo ka-
terikoli Eulerjev kot, če ga potrebujemo. V primeru vsevrtečega letala je
tak kot azimut letala, ki ga potrebujemo pri realizaciji cikličnega krmiljenja
zakrilc. Kota nagiba in naklona pa zaradi vrtenja letala nista tako praktično
uporabna in je zato bolj informativno določiti velikost in smer nagiba diska
letala. Kakor bomo lahko videli v naslednjem poglavju, je za določitev teh
dveh parametrov ugodno, če je informacija o orientaciji letala podana ravno
v obliki rotacijske matrike.
4.8.4 Določitev smeri in velikosti nagiba diska letala
Poznavanje smeri in velikosti nagiba diska letala je koristno, saj ta dva para-
metra vsebujeta posredno informacijo o smeri in velikosti vodoravne hitrosti
letala. Velikost in smer nagiba diska letala je v celoti določena z orientacijo
osi vrtenja, torej z vektorjem nis. Ker smo koordinatni sistem diska letala
Fd deﬁnirali tako, da je bazni vektor d3 poravnan z osjo vrtenja letala ns
(enačba (4.30)), lahko nagib diska letala določimo preko vektorja di3, vektor
di3 pa lahko enostavno določimo iz ocene rotacijske matrike Rˆ
id
, ki podaja
orientacijo Fd glede na Fi. Velja namreč
dˆ
i
3 = Rˆ
id
dd3 = Rˆ
id


0
0
1

 =
[
Rˆ
id
]
1:3,3
. (4.90)
Vektor dˆ
i
3 je torej tretji stolpec matrike Rˆ
id
oziroma tretja vrstica matrike
Rˆ
di
. Ko je ocena vektorja di3 znana, lahko določimo smer nagiba diska letala
ψTPP kot smer projekcije vektorja dˆ
i
3 na vodoravno ravnino (x
i, yi),
ψˆTPP = atan2
(
dˆ i3, y, dˆ
i
3, x
)
, (4.91)
velikost nagiba diska pa določimo s kotom med vertikalno osjo zi in vektorjem
dˆ
i
3,
ϕˆTPP = arccos
(
dˆ i3, z
)
. (4.92)
V primeru, ko orientacijo letala določamo z uporabo enačb kompasa s
kompenzacijo, je potrebno rotacijsko matriko Rˆ
di
določiti iz Eulerjevih kotov
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ϕˆc, ϑˆc in ψˆc [25],
Rˆ
di
c =


1 0 0
0 cos ϕˆc sin ϕˆc
0 − sin ϕˆc cos ϕˆc

·


cos ϑˆc 0 − sin ϑˆc
0 1 0
sin ϑˆc 0 cos ϑˆc

·


cos ψˆc sin ψˆc 0
− sin ψˆc cos ψˆc 0
0 0 1

 ,
(4.93)
in nato upoštevati
dˆ
i
3 c =
[
Rˆ
di
c
]
3,1:3
. (4.94)
Zgornji izračun lahko delno poenostavimo, saj potrebujemo le tretjo vrstico
matrike Rˆ
di
c . Ob tej priliki lahko opazimo tudi, da je izračun rotacijske ma-
trike na podlagi Eulerjevih kotov razmeroma zamuden. V primeru uporabe
metode TRIAD pa je rotacijska matrika Rˆ
di
t že na voljo (enačba (4.86)) in
je ocena vektorja di3 enaka
dˆ
i
3 t =
[
Rˆ
di
t
]
3,1:3
. (4.95)
Preden pridobljeni oceni vektorja di3 uporabimo dalje, ju je zaradi motenj
v orientaciji diska letala smiselno zgladiti z nizkoprepustnim ﬁltrom dolžine
NTPP,
⊙dˆ
i
3 c = LP
(
dˆ
i
3 c, NTPP
)
, (4.96)
⊙dˆ
i
3 t = LP
(
dˆ
i
3 t, NTPP
)
. (4.97)
Sedaj lahko končno določimo oceno smeri in velikosti nagiba diska letala. S
pomočjo elektronskega kompasa dobimo
ψˆTPPc = atan2
(
⊙dˆ i3 c, y,
⊙dˆ i3 c, x
)
, (4.98)
ϕˆTPPc = arccos
(
⊙dˆ i3 c, z
)
, (4.99)
z metodo TRIAD pa
ψˆTPP t = atan2
(
⊙dˆ i3 t, y,
⊙dˆ i3 t, x
)
, (4.100)
ϕˆTPP t = arccos
(
⊙dˆ i3 t, z
)
. (4.101)
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4.9 Povzetek poglavja
Razvili smo algoritem za izločanje radialnega pospeška, ki nastane zaradi vr-
tenja letala. Izločitev pospeška smo izvedli na podlagi meritev žiroskopa in
lege senzorja pospeška glede na os vrtenja letala. Predstavili smo postopek
kalibracije, ki ga opravimo v fazi lebdenja letala in v petih korakih določi po-
trebne geometrijske parametre senzorja pospeška. S pomočjo rezultatov kali-
bracije smo vpeljali pomožni koordinatni sistem diska letala, ki močno olajša
nadaljnjo obdelavo senzorskih signalov. Predstavili smo povprečevalni ﬁlter,
ki na podlagi meritev hitrosti vrtenja adaptivno spreminja dolžino povpre-
čevanja in tako izloči periodično motnjo zaradi spreminjajočega vzgona kril.
Razvili smo model za opis dinamike vektorja, ki ga opazujemo z rotirajočega
koordinatnega sistema, ter ga uporabili pri izvedbi linearnega diskretnega
Kalmanovega ﬁltra za združevanje senzorskih meritev. Razvili smo logiko za
ugotavljanje veljavnosti meritev vektorjev gravitacije in magnetnega polja,
ki temelji na preverjanju velikosti izmerjenih vektorjev in kota med obema
opazovanima vektorjema. Logiko smo nadgradili s sistemom za ugotavljanje
veljavnosti na podlagi predikcije manevriranja letala. Predstavili smo po-
stopke za določitev orientacije letala s pomočjo poenostavljenega elektron-
skega kompasa, elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona ter
metode TRIAD. Predstavili smo tudi dva postopka, ki iz ocene orientacije
osi vrtenja letala določita orientacijo diska letala.
5Študija izvedljivosti
predlaganega senzorskega
sistema
Predlagano strategijo obdelave senzorskih signalov, tipičnih za vsevrteče le-
talo, smo ovrednotili s študijo izvedljivosti v nadzorovanem testnem okolju.
Zanimala sta nas predvsem učinkovitost metode za izločanje radialnega po-
speška zaradi vrtenja letala arad s in algoritma za združevanje podatkov na
nivoju opazovanja vektorjev. Študijo smo predstavili podrobneje v [68] in jo
zato tu le povzemamo.
5.1 Prototipno senzorsko vezje
Za potrebe študije izvedljivosti smo razvili prototipno senzorsko vezje. Sen-
zorski koordinatni sistem Fs smo postavili v sredino kvadratnega vezja in
bazne vektorje usmerili tako, da sta bila vektorja s1 in s2 vzporedna s
stranicama plošče vezja, medtem ko je bil vektor s3 pravokoten na ploščo
vezja. Triosni senzor magnetnega polja smo realizirali s senzorji HMC1001
in HMC1002 podjetja Honeywell [78], triosni žiroskop pa sta tvorila senzorja
podjetja STMicroelectronics LY3200ALH in LPR430AL [79, 80]. Enoosni
senzor LY3200ALH z merilnim območjem ±2000 ◦/s smo namenili merjenju
komponente hitrosti vrtenja ωs, pri čemer smo občutljivostno os senzorja
poravnali z baznim vektorjem s3. Za triosni pospeškometer smo uporabili
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ADXL325 (Analog Devices) [81]. Predvidena lokacija središča čipa pospe-
škometra znotraj senzorskega sistema Fs je bila enaka [−21, 0, −0.75]Tmm.
Lokacijo smo določili s pomočjo programa za načrtovanje vezij in speciﬁcira-
nih dimenzij čipa.
Vsi uporabljeni senzorji so nudili analogne izhode, ki smo jih vzorčili s
16-kanalnim 24-bitnim multipleksiranim analogno-digitalnim pretvornikom
ADS1258 [82] pri frekvenci 100 Hz. Med eksperimenti smo vzorce senzorskih
signalov shranjevali na enoto za shranjevanje podatkov (angl. data logger)
in jih nato obdelali s predlaganimi algoritmi kasneje v okolju MatlabR©. Sen-
zorski sistem smo kalibrirali po postopku, ki je podan v [53]. S kalibracijo
dosežemo, da se iz meritev senzorjev eliminira vpliv ničelnih vrednosti, ne-
popolne ortogonalizacije občutljivostnih osi in velikosti občutljivosti. Ka-
libracija hkrati tudi zagotovi, da so občutljivostne osi senzorjev navidezno
poravnane s koordinatnimi osmi senzorskega sistema Fs. Kalibrirani sen-
zorji tako nudijo meritve vektorja gostote magnetnega polja m˜s, vektorja
speciﬁčne sile f˜
s
ter vektorja rotacijske hitrosti ω˜s, izražene v senzorskem
koordinatnem sistemu Fs.
5.2 Testno okolje
V sklopu študije smo razvili tudi testno okolje, ki omogoča nadzorovano po-
ustvarjanje vrtečega gibanja velike hitrosti, značilnega za vsevrteča letala.
V nadzorovanem okolju smo lahko proučili učinek hitrosti vrtenja na signale
senzorjev, hkrati pa je okolje omogočilo tudi ovrednotenje predlaganih algo-
ritmov senzorskega sistema. Poglavitni del testnega okolja predstavlja ule-
žajena vrtljiva mizica, ki jo shematsko prikazujemo na sliki 5.1. Mizici smo
dodali elektroniko, s katero smo krmilili referenčno hitrost vrtenja Ω in merili
kotno pozicijo α z resolucijo 0.18◦. Kot naklona mizice β je bil nastavljiv in se
med posameznim eksperimentom ni spreminjal. Vzorčenje referenčne kotne
pozicije α je bilo sinhronizirano z vzorčenjem senzorskih signalov preko hi-
tre brezžične povezave z usmerjeno infrardečo svetlobo. Pri izgradnji mizice
smo posebno pozornost posvetili zmanjševanju anomalij magnetnega polja.
Anomalije smo omilili z uporabo neferomagnetnih materialov in povečeva-
njem razdalje med senzorskim sistemom in feromagnetnimi komponentami
(slika 5.1). Na mizico smo namestili prototipni senzorski sistem tako, da je
bilo središče vezja čim bližje osi vrtenja mizice in da je bil hkrati bazni vektor
senzorskega sistema s3 kar najbolje poravnan z osjo vrtenja mizice, ki je na
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Slika 5.1 Shematski prikaz testnega okolja.
sliki označena z vektorjem e. Pojasnimo naj, da je vektor s3 obrnjen navzdol
zato, ker smo v študiji izvedljivosti uporabili referenčni koordinatni sitem
NED. Montažo prototipne elektronike na vrtljivo mizico prikazuje slika 5.2.
Meritve kotne pozicije mizice α smo s pomočjo matematičnega modela
preslikali v referenčne meritve orientacije senzorskega sistema Fs, na podlagi
katerih smo nato določili napako v oceni orientacije senzorskega sistema. Z
matematičnim modelom smo lahko določili tudi referenčno vrednost opazo-
vanega vektorja gravitacije gsref , ki je koristna pri analizi metode za izločanje
radialnega pospeška. Matematični model je omogočal tudi simuliranje za-
kasnitev pri podajanju ocene orientacije ∆tp, ki nastanejo zaradi obdelave
senzorskih signalov. Za ilustracijo učinka zakasnitev smo pri ovrednotenju
rezultatov predlaganih algoritmov privzeli, da je ∆tp = 3ms.
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Slika 5.2 Montaža prototipne elektronike na vrtljivo mizico.
5.3 Testni eksperimenti
Predlagane algoritme za obdelavo senzorskih signalov smo ovrednotili s serijo
testnih eksperimentov na vrtljivi mizici. Eksperimente smo izvedli pri treh
različnih naklonih mizice, β ∈ {0◦, 6◦, 12◦}, pri čemer smo za vsak izbrani
naklon mizico krmilili s petimi različnimi proﬁli hitrosti vrtenja Ω, ki so pri-
kazani na sliki 5.3. Ker smo se v študiji [68] osredotočili le na razmere med
stacionarnim delom leta, smo uporabili le statične proﬁle hitrosti LOW, MED
in HIGH, sedaj pa smo študijo izvedljivosti razširili z dodatnima proﬁloma
hitrosti DYN1 in DYN2, ki v hitrost vrtenja vneseta dinamično spreminjanje.
Povprečne hitrosti vrtenja za uporabljene proﬁle so bile sledeče: 305 ◦/s pri
LOW, 513 ◦/s pri MED, 952 ◦/s pri HIGH, 707 ◦/s pri DYN1 in 778 ◦/s pri
DYN2. Naklon mizice β se med posameznim eksperimentom ni spreminjal.
Za vsak eksperiment smo s pomočjo referenčnih vrednosti orientacije senzor-
skega sistema Fs določili signale napake Eulerjevih kotov εϕ, εϑ, εψ in nato
izračunali njihovo povprečno vrednost µ in standardni odklon σ. Orientacijo
senzorskega sistema Fs smo določali na podlagi ocene opazovanega vektorja
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magnetnega polja mˆs in ocene vektorja gravitacijskega pospeška gˆs, pri če-
mer smo uporabili enačbe elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona [83].
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Slika 5.3 Proﬁli rotacijske hitrosti mizice Ω, ki so bili uporabljeni v
testnih eksperimentih.
5.4 Rezultati
Kalibracijo geometrijskih parametrov rs in Rsu smo izvedli v testnem okolju
tako, da smo prvi kalibracijski korak simulirali z vrtenjem mizice pri kon-
stantni hitrosti Ω = 1175 ◦/s in pri ničelnem naklonu β. Kot rezultat smo
dobili oddaljenost pospeškometra od osi vrtenja rˆs = 22mm ter rotacijsko
matriko
Rˆ
su
=


0.9998 0.0186 0.0003
−0.0186 0.9998 −0.0039
−0.0004 0.0038 1.0000

 . (5.1)
Kot med izmerjenima vektorjema u˜s1 in u˜
s
3 je bil enak 6 (u˜
s
1, u˜
s
3) = 90.1
◦, kar
pomeni, da je bil potrebni pogoj za uspešno kalibracijo izpolnjen.
Ko sta geometrijska parametra rs in Rsu ocenjena, ju lahko uporabimo
v enačbah (4.15)–(4.17) in z njimi modeliramo vektor radialnega pospeška
zaradi vrtenja letala arad s. Na sliki 5.4 lahko vidimo tipični potek meri-
tev pospeškometra f˜
s
skupaj z oceno radialnega pospeška aˆrad s. Opozorimo
naj, da pospeške podajamo v normaliziranih enotah gravitacijskega pospeška
g = 9.81 m
s2
. Meritve na sliki 5.4 so bile pridobljene za proﬁl hitrosti DYN1
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pri naklonu mizice β = 6◦. Slika prikazuje krajši odsek, ko je hitrost vrtenja
v trenutku t ≈ 43 s dosegla maksimum Ω = 1170 ◦/s. Spomnimo naj, da smo
bazni vektor s3 poravnali z osjo vrtenja mizice (slika 5.1), zaradi česar je z
komponenta izmerjene f˜
s
neodvisna od vrtenja. Če upoštevamo še, da senzor
pospeška leži na osi xs senzorskega koordinatnega sistema Fs, postane jasno,
zakaj radialni pospešek arad s praktično ne vpliva na y komponento meritev
f˜
s
. Ko iz meritev pospeškometra na sliki 5.4 eliminiramo radialni pospešek
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Slika 5.4 Tipični potek meritev pospeškometra f˜
s
skupaj z oceno
radialnega pospeška zaradi vrtenja aˆrad s, ki jo dobimo s predlagano
metodo. (Prikazani rezultati so bili pridobljeni za eksperiment DYN1,
β = 6◦).
arad s in tako pridobljeno meritev vektorja gravitacije ﬁltriramo s predlaga-
nim Kalmanovim ﬁltrom, dobimo rezultat, ki ga prikazuje slika 5.5. Slika
prikazuje oceno opazovanega vektorja gravitacije gˆs skupaj z referenčnim vek-
torjem gravitacije gsref . Opazimo lahko, da se ocenjena vrednost vektorja in
referenčna vrednost vektorja zelo dobro ujemata. V nadaljevanju smo iz ocen
vektorja gravitacije in magnetnega polja določili orientacijo senzorskega sis-
tema Fs ter nato končno tudi napake v oceni orientacije εϕ, εϑ, εψ. Slika 5.6
prikazuje tipični potek napak v ocenah Eulerjevih kotov nagiba, naklona in
azimuta. Pri tem naj ponovno poudarimo, da izračun napak upošteva tudi
zakasnitev v podajanju ocene orientacije, ki nastane zaradi obdelave senzor-
skih signalov in je enak ∆tp = 3ms. Na grafu napake εψ je hkrati prikazan še
potek referenčne hitrosti vrtenja Ω, iz česar je mogoče opaziti, da sta srednja
napaka ocene azimuta in hitrost vrtenja sorazmerna. Podobne signale napak
smo določili za vsakega izmed opravljenih eksperimentov in nato poračunali
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Slika 5.5 Referenčni vektor gravitacije gsref in ocena opazovanega vek-
torja gravitacije gˆs, ki jo dobimo s predlaganim Kalmanovim ﬁltrom.
(Prikazani rezultati so bili pridobljeni za eksperiment DYN1, β = 6◦.)
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Slika 5.6 Tipični potek napak v oceni orientacije z Eulerjevimi koti.
(Prikazani rezultati so bili pridobljeni za eksperiment DYN1, β = 6◦.)
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njihove povprečne vrednosti in standardne odklone. Rezultate statistične
analize prikazujemo v tabelah 5.1–5.3.
εϕ
LOW MED HIGH DYN1 DYN2
µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦
β = 0◦ 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1
β = 6◦ 0.0 0.2 0.0 0.3 0.0 0.5 0.0 0.4 0.0 0.4
β = 12◦ 0.0 0.4 0.0 0.5 0.0 0.7 0.0 0.7 0.0 0.7
Tabela 5.1 Statistika napak kota nagiba εϕ (povprečna vrednost µ
ter standardni odklon σ).
εϑ
LOW MED HIGH DYN1 DYN2
µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦
β = 0◦ 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1 0.0 0.1
β = 6◦ 0.0 0.2 0.0 0.3 0.0 0.5 0.0 0.4 0.0 0.4
β = 12◦ 0.0 0.4 0.0 0.5 0.0 0.7 0.0 0.7 0.0 0.7
Tabela 5.2 Statistika napak kota naklona εϑ (povprečna vrednost µ
ter standardni odklon σ).
εψ
LOW MED HIGH DYN1 DYN2
µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦ µ/◦ σ/◦
β = 0◦ −1.4 1.5 −2.0 1.6 −4.0 1.9 −2.9 1.7 −3.2 1.7
β = 6◦ −1.1 1.6 −1.9 1.6 −3.7 1.8 −2.8 1.8 −3.0 1.7
β = 12◦ −0.9 1.3 −2.0 1.4 −3.9 1.7 −2.6 1.4 −2.9 1.4
Tabela 5.3 Statistika napak azimuta εψ (povprečna vrednost µ ter
standardni odklon σ).
5.5 Zaključne ugotovitve
S predlaganim postopkom kalibracije je mogoče natančno določiti oba geo-
metrijska parametra analitičnega modela radialnega pospeška. Kalibrirana
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razdalja med pospeškometrom in osjo vrtenja rˆs se zelo dobro ujema z izmer-
jeno razdaljo iz poglavja 5.1, medtem ko je dobljena rotacijska matrika Rˆ
su
skoraj identična, kar je glede na pozicijo senzorja pospeška znotraj senzor-
skega sistema in poravnavo senzorskega sistema z osjo vrtenja pričakovano.
Uspešna kalibracija geometrijskih parametrov posledično omogoči učinkovito
izločanje radialnega pospeška zaradi vrtenja asrad s, kar se na koncu odrazi v
natančnih ocenah kotov nagiba in naklona (tabeli 5.1 in 5.2). K izboljšanju
ocen nagiba in naklona pripomore tudi Kalmanov ﬁlter opazovanih vektorjev,
kar potrdi slika 5.5. V študiji [68] smo pokazali, da je zaradi geometrije osi
vrtenja letala opazovanje vektorja magnetnega polja časovno bolj kritično kot
pa opazovanje vektorja gravitacije. Rezultati študije to potrdijo, saj je ocena
azimuta bistveno bolj občutljiva na zakasnitve zaradi obdelave signalov. Če
je zakasnitev ∆tp konstantna, postane napaka v oceni azimuta sorazmerna
hitrosti vrtenja. To zvezo lahko opazujemo na sliki 5.6, kjer je v trenutku
t ≈ 14 s srednja napaka azimuta približno enaka 3ms · 1200◦/s = 3.6◦. Za-
mujanje ocene azimuta zaradi zakasnitev se odraža v negativnih vrednostih
napak (tabela 5.3). Iz povedanega sledi, da je s stališča točnosti določanja ori-
entacije ugodno, če so uporabljeni algoritmi za obdelavo senzorskih signalov
računsko ugodni. Zmanjšanje napak zaradi zakasnitev pa lahko dosežemo
tudi z ustrezno izbiro procesorja za obdelavo signalov ter z upoštevanjem
učinka zakasnitve pri samem določanju ocene orientacije letala.
5.6 Povzetek poglavja
Študija izvedljivosti predlaganega senzorskega sistema je bila izvedena v nad-
zorovanem testnem okolju in se je osredotočila na učinkovitost algoritma za
izločanje radialnega pospeška zaradi vrtenja ter algoritma za združevanje
podatkov. Pokazala je, da so predlagani algoritmi pravilno zastavljeni in
omogočajo izvedbo kvalitetnega senzorskega sistema za določanje orientacije
hitro vrtečega se telesa. Študija je pokazala tudi, da je opazovanje vektorja
magnetnega polja z vsevrtečega letala bolj občutljivo na zakasnitve zaradi
obdelave signalov, kar se neposredno odraža v napaki ocene azimuta.
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6Ovrednotenje predlaganega
senzorskega sistema s
simuliranim eksperimentom
V prvem delu poglavja najprej predstavimo poglavitne parametre simulira-
nega eksperimenta, s katerim smo ovrednotili predlagani senzorski sistem
vsevrtečega letala. Nato sledi pregled rezultatov in ovrednotenje posameznih
sklopov sistema. Poglavje zaključimo s pregledom ugotovitev in napotkov,
ki sledijo iz opravljene študije.
6.1 Poglavitni parametri simulacije
6.1.1 Parametri leta
Predlagane algoritme smo ovrednotili na primeru vodoravnega leta. Pri tem
smo za potrebe ovrednotenja spremenili parametre, ki določajo smer leta in
trajanje posameznih faz.
Azimut največjega odklona zakrilc smo nastavili na ψamax = 135◦ in s
tem dosegli, da je azimut smeri vodoravnega leta približno enak 45◦. Tako
izbrana smer leta je na nek način nevtralna, saj glede na vodoravno kom-
ponento magnetnega polja leži na sredini med obema skrajnima primeroma.
Prvi skrajni primer predstavlja let v smeri sever-jug, kjer bi bila smer leta
vzporedna vodoravni komponenti magnetnega polja. V drugi skrajnosti, ko
bi se letalo gibalo v smeri vzhod-zahod, pa bi bila smer leta na vodoravno
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komponento pravokotna. Pri izbiri smeri leta je namreč potrebno biti pre-
viden, saj je smer leta neposredno povezana s smerjo nagiba diska letala,
le-ta pa vpliva na napako elektronskega kompasa brez kompenzacije nagiba
in naklona.
Ker nas je posebej zanimalo delovanje senzorskega sistema med letom
pri enakomerni hitrosti, smo podaljšali stacionarno fazo leta tako, da smo
ciklično krmiljenje zakrilc izklopili šele v trenutku t = 17 s. Ker pa nas po
drugi strani ne zanimajo prehodni pojavi ob začetku delovanja digitalnih
ﬁltrov, bomo vse signale opazovali od trenutka t = 1 s dalje. Posamezne
faze leta v graﬁh ponovno nakažemo z navpičnimi črtami, pri čemer naj
opozorimo, da se ciklično krmiljenje zakrilc sedaj vklopi ob t = 2 s.
6.1.2 Parametri senzorskega sistema
Frekvenco vzorčenja modeliranega senzorskega sistema smo nastavili na 200
Hz. Pri modeliranju naključnih motenj senzorjev smo predpostavili, da so
časovno spremenljive ničelne vrednosti bf , bm in bω zanemarljive. Predpo-
stavka se zdi upravičena iz več razlogov. Kot smo že omenili, vpliv ničelnih
vrednosti senzorjev eliminiramo s pomočjo kalibracije senzorskega sistema.
Ker je trajanje leta brezpilotnega letala običajno razmeroma kratko, se ni-
čelne vrednosti med letom spremenijo le malo in jih zato lahko modeliramo
kot konstante [84]. Ničelne vrednosti žiroskopa, ki pri integraciji meritev
žiroskopa prispevajo h kopičenju napake [85], prav tako niso problematične,
saj jih je mogoče enostavno določiti pred poletom, ko letalo še miruje [85].
Hkrati se vpliv ničelnih vrednosti žiroskopa še dodatno omili zaradi združe-
vanja senzorskih podatkov [25]. Zadnji in morda najpomembnejši razlog pa
je ta, da je idealizacija ničelnih vrednosti senzorjev pri vrednotenju algorit-
mov smiselna, saj so tako napake, ki izhajajo iz neučinkovitosti algoritmov,
očitnejše.
Z modeliranjem merilnega šuma senzorjev wf , wm in wω smo poskušali
zajeti tudi vpliv prevladujočih visokofrekvenčnih motenj, ki nastanejo kot
posledica delovanja pogonskih motorjev letala. V primeru pospeškometra
in žiroskopa smo se pri tem oprli na realne meritve, ki so bile opravljene na
platformi kvadrokopterja [84]. Motnje smo modelirali kot beli Gaussov šum z
ničelno povprečno vrednostjo [84]. V smislu študije najslabšega možnega pri-
mera smo za modelirani šum senzorjev privzeli dvakratno vrednost variance
motenj, ki je bila izmerjena v [84]. Pri tem smo predpostavili, da so vse tri
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wf, x wf, y wf, z ‖wf‖
µ 0.01 0.00 −0.02 1.00
σ 0.63 0.63 0.63 0.42
κ 2.70 2.55 2.33 2.98
Tabela 6.1 Statistike modeliranega merilnega šuma pospeškometra
wf , podane v enoti ms2 (povprečna vrednost µ, standardni odklon σ ter
največja absolutna vrednost κ).
komponente meritev posameznega senzorja prizadete enako močno. Karak-
teristike modeliranega šuma pospeškometra in žiroskopa podajata tabeli 6.1
in 6.2, pri čemer z µ označimo povprečno vrednost, σ označuje vrednost stan-
dardnega odklona ter κ največjo absolutno vrednost v obravnavani množici
vzorcev. Za boljšo predstavo o magnitudi motenj lahko iz tabele 6.1 raz-
beremo, da je velikost vektorja merilnega šuma ‖wf‖ v povprečju približno
enaka 10% velikosti gravitacijskega pospeška ‖g‖. Poudarimo naj še, da
so meritve žiroskopa bistveno manj občutljive na vibracije, kar so izposta-
vili tudi v [84]. Odpornost MEMS-žiroskopov na vibracije lahko načrtovalci
senzorjev zagotovijo z uporabo diferencialnega načina merjenja rotacijske hi-
trosti [86, 87].
Visokofrekvenčni šum magnetometra smo modelirali na podoben način
kot v primeru pospeškometra in žiroskopa. Poročila o vplivu motorjev brez-
pilotnega letala na meritve magnetnega polja s senzorskim sistemom letala
so redka in hkrati presenetljivo različna [88, 89]. Zdi se, da je vpliv motor-
jev na senzor magnetnega polja močno odvisen od podrobnosti pri izvedbi
celotnega elektronskega sistema letala. Varianco modeliranega šuma smo v
smislu najslabšega možnega primera nastavili tako, da je velikost naključne
motnje ‖wm‖ v povprečju približno enaka 20% velikosti magnetnega polja
Zemlje ‖m‖. Karakteristike modeliranega šuma magnetnega senzorja podaja
tabela 6.3.
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wω, x wω, y wω, z ‖wω‖
µ 0.00 0.00 0.01 1.17
σ 0.73 0.73 0.73 0.49
κ 2.87 2.86 2.83 3.30
Tabela 6.2 Statistike modeliranega merilnega šuma žiroskopa wω,
podane v enoti ◦/s (povprečna vrednost µ, standardni odklon σ ter
največja absolutna vrednost κ).
wm, x wm, y wm, z ‖wm‖
µ 0.01 0.01 0.03 10.13
σ 6.33 6.31 6.37 4.23
κ 23.75 23.65 27.66 28.65
Tabela 6.3 Statistike modeliranega merilnega šuma magnetometra
wm, podane v enoti 10−6T (povprečna vrednost µ, standardni od-
klon σ ter največja absolutna vrednost κ). Dodamo naj, da je go-
stota magnetnega polja Zemlje na področju Slovenije približno enaka
48 · 10−6T [52].
6.1.3 Parametri Kalmanovih ﬁltrov
Začetno vrednost stanja Kalmanovega ﬁltra vektorja gravitacije smo nastavili
na xˆ0 = gi, začetno vrednost ﬁltra magnetnega vektorja pa na xˆ0 = mi.
Vrednosti sta smiselni, saj je pričakovano, da je disk letala v začetnem stanju
vodoraven.
Pri določitvi kovariančnih matrik smo predpostavili, da so posamezne
komponente merilnega oziroma procesnega šuma nekorelirane, zaradi česar
matrike Rk in Qk postanejo diagonalne. Predpostavili smo tudi, da se vre-
dnosti kovariančnih matrik s časom ne spreminjajo. Diagonalne vrednosti
merilnih kovariančnih matrik Rk smo nastavili na podlagi karakteristik iz
tabel 6.1 in 6.3. V praksi bi te karakteristike lahko izmerili v fazi lebdenja
letala. Vrednosti procesnih kovariančnih matrik Qk smo nato določili eks-
perimentalno. Začetne vrednosti kovariančnih matrik napake ocene P0 smo
nastavili na dvakratno vrednost merilnih kovariančnih matrik Rk ter tako ob
začetku delovanja ﬁltrov omogočili večje upoštevanje meritev zk.
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Parametri logike za ugotavljanje veljavnosti meritev so bili naslednji:
Nmag norm = Ngrav norm = Ngrav angle = 60, mag_tol = grav_angle_tol = 5%,
grav_norm_val = 1.5%, Tman fwd = 3 s.
6.2 Ovrednotenje posameznih sklopov sen-
zorskega sistema
V nadaljevanju si pri ovrednotenju rezultatov pomagamo s funkcijo ε(x), ki
vrača absolutno napako izmerjene oziroma ocenjene vrednosti x. Na graﬁh,
ki prikazujejo potek izmerjenih oziroma ocenjenih vrednosti, smo črtkano
označili tudi potek pravih vrednosti. Ponovno uporabljamo rdečo, zeleno in
modro barvo za prikaz x, y in z komponent vektorjev.
6.2.1 Kalibracija geometrijskih parametrov pospeško-
metra
Pri izvedbi kalibracije geometrijskih parametrov rs in Rsu smo uporabili niz-
koprepustna ﬁltra dolžine Ncalib = 1000, s čimer smo iz kalibracijskih me-
ritev žiroskopa in pospeškometra izločili visokofrekvenčne motnje. Oddalje-
nost pospeškometra od osi vrtenja smo uspeli določiti z relativno napako
ε(rˆs)/rs = −0.2%, medtem ko elemente matrike Rsu ocenimo na tretje deci-
malno mesto natančno,
ε
(
Rˆ
su)
= 10−3 ·


0.2426 0.2427 −0.0113
−0.2427 0.2426 −0.0130
0.0172 0.0012 0.0000

 . (6.1)
Uspešnost kalibracije potrdi tudi kot med izmerjenima vektorjema u˜s1 in u˜
s
3,
ki znaša 6 (u˜s1, u˜
s
3) = 90.0
◦. Na tem mestu je potrebno poudariti, da je tako
točne rezultate kalibracije mogoče doseči predvsem zato, ker je simulirani
eksperiment še vedno v veliki meri idealiziran. O razkoraku med simuliranim
in realnim svetom bomo povedali več v zaključnem poglavju. Kljub temu pa
eksperiment pokaže, da je mogoče opraviti kvalitetno kalibracijo navkljub
velikemu merilnemu šumu senzorja pospeška.
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6.2.2 Eliminacija radialnega pospeška arad s
Ker je kalibracija geometrijskih parametrov proizvedla točne ocene, je po-
sledično točna tudi ocena radialnega pospeška, ki nastane zaradi vrtenja
letala. Potek ocene aˆsrad s in točne vrednosti prikazuje slika 6.1. Povprečna
t / s
aˆ
s r
a
d
s
/ (m
/
s2
)
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−9.4
−9.3
−9.2
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−9
Slika 6.1 Potek ocene aˆsrad s in prave vrednosti a
s
rad s (črtkana krivu-
lja). Rdečo, zeleno in modro barvo uporabimo za prikaz x, y in z
komponent vektorja. Slika prikazuje le x in y komponenti vektorjev,
saj je zaradi geometrije vrtenja letala z komponenta enaka nič. Opo-
zorimo naj, da se x in y komponenti prave vrednosti prekrivata in ju
zaradi preglednosti prikazujemo s črno barvo.
vrednost in standardni odklon napake sta enaka [0.01, 0.02, 0.00]Tm/s2 ter
[0.01, 0.01, 0.00]Tm/s2. Neničelna povprečna vrednost napake opozarja, da
pri računanju ocene aˆsrad s prihaja do sistematične napake zaradi nepopolne
kalibracije parametrov. To sistematično napako lahko opazimo tudi na
sliki 6.1. Pričakujemo lahko, da bo v realnem primeru ta napaka večja,
saj bo kvaliteta kalibracije nižja zaradi asimetrije letala, ki v fazi lebdenja
povzroči nastanek dinamične motnje as ∗A > 0. Standardni odklon napake je
majhen zaradi majhnega merilnega šuma žiroskopa in dodatnega ﬁltriranja
meritev žiroskopa z nizkoprepustnim ﬁltrom dolžine Nωs = 10.
6.2.3 Izločitev motnje zaradi spreminjanja vzgona
krila
Po izločitvi radialnega pospeška meritve senzorjev preslikamo v koordinatni
sistem diska letala Fd, kjer nato z komponento meritve vektorja gravitacije
♦g˜d ﬁltriramo z adaptivnim povprečevalnim ﬁltrom. Slika 6.2a prikazuje
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krajši odsek vhodnega signala ﬁltra ♦g˜dz , ki je bil zajet med stacionarno fazo
leta. Potek prave vrednosti vhodnega signala (črtkana krivulja) razkrije,
da vhodni signal poleg razmeroma velikega merilnega šuma pravzaprav vse-
buje tudi periodično komponento, ki nastane zaradi spreminjanja vzgona kril
(slika 3.19). Na sliki 6.2b sledi prikaz izhodnega signala adaptivnega povpre-
čevalnega ﬁltra ⊙♦g˜dz , kjer lahko opazimo, da ﬁlter uspešno izloči problema-
tično periodično komponento ter hkrati omili vpliv merilnega šuma, zaradi
česar se izhod ﬁltra dobro približa pravi vrednosti z komponente vektorja
gravitacije gd. Potek izhodnega signala adaptivnega ﬁltra tekom celotnega
vodoravnega leta prikazuje slika 6.2c. Napaka izhodnega signala ﬁltra je v
povprečju enaka 0.01m/s2, medtem ko je standardni odklon napake enak
0.12m/s2.
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Slika 6.2 Krajši odsek vhodnega signala (a) ter izhodnega signala (b)
adaptivnega povprečevalnega ﬁltra. Slika (c) prikazuje izhod adap-
tivnega ﬁltra ⊙♦g˜dz tekom celotnega vodoravnega leta. Črtkano so
prikazane prave vrednosti signalov.
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6.2.4 Meritev vektorja gravitacije
Po izločitvi periodične motnje zaradi vzgona kril dobimo meritev vektorja
gravitacije g˜d. Krajši potek meritev v stacionarni fazi leta prikazuje slika 6.3.
Opaziti je mogoče, da je v primeru x in y komponent razmerje uporabnega si-
gnala glede na šum zelo majhno. Slika 6.4 pa prikazuje potek napake meritve
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Slika 6.3 Primer meritev vektorja gravitacije v fazi stacionarnega leta
(črtkano je prikazana prava vrednost).
vektorja gravitacije ε(g˜d) skupaj s signali za določanje veljavnosti meritev.
Slika pokaže, da vklopu in izklopu cikličnega krmiljenja zakrilc (t = 2 s in
t = 17 s) sledi povečanje napake meritev g˜d, do katerega pride zaradi po-
večanja dinamične motnje as ∗A (poglavje 3). Logika, ki ugotavlja veljavnost
meritev na podlagi velikosti in kota izmerjenih vektorjev, razmeroma uspe-
šno zazna prisotnost te motnje (signala grav_norm_val in grav_angle_val).
Očitno je logika, ki temelji na kriteriju kota, bolj občutljiva na motnje, saj
deloma zazna tudi ponovitev dinamične motnje, ki sledi nekaj sekund po
vklopu in izklopu krmiljenja zakrilc in jo zakriva visokofrekvenčni šum (tovr-
stni ponovitvi motnje lahko vidimo na sliki 3.28, kjer ovojnica velikosti x in y
komponente doseže maksimum pri t ≈ 5 s in t ≈ 14.8 s). Za večjo uspešnost
logike na podlagi kriterija kota je odgovorna predvsem geometrija dinamič-
nih motenj, saj le-te nastopajo v ravnini, ki je približno vodoravna in zato
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praktično pravokotna na vektor gravitacije. Slika 6.4 pokaže tudi, da je na-
povedovanje veljavnosti meritev na podlagi krmilnih signalov letala smiselno
(signal ¬ maneuver). Opozorimo naj še, da so meritve vektorja gravitacije v
stacionarni fazi leta veljavne, kar pa je posledica kompenzacije utripanja sile
propelerjev (poglavje 3.4).
Standardni odklon napake v meritvi vektorja gravitacije je enak
[0.70, 0.69, 0.12]Tm/s2. Odklon v z komponenti je manjši zaradi uporabe
adaptivnega ﬁltra iz prejšnjega poglavja. Povprečna vrednost napake v me-
ritvi vektorja gravitacije je praktično enaka nič, [0.00, 0.02, 0.00]Tm/s2. To
se zaradi prisotnosti dinamičnih motenj sprva zdi presenetljivo, vendar je
treba upoštevati, da so dinamične motnje periodične in v povprečju pribli-
žno enake nič (slika 3.28). Edina komponenta dinamičnih motenj, ki je v
povprečju različna od nič, je tisti del translacijskega pospeška letala, ki je
povezan s spreminjanjem povprečne vodoravne hitrosti letala.
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Slika 6.4 Napaka meritev vektorja gravitacije ε(g˜d) in signali za do-
ločanje veljavnosti meritev vektorja gravitacije.
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6.2.5 Ocena vektorja gravitacije
Po ﬁltriranju meritev pospeška gravitacije s Kalmanovim ﬁltrom dobimo
oceno vektorja gravitacije gˆd. Učinek prikazuje slika 6.5. Kalmanov ﬁlter
uspešno združi informacijo, ki jo dobi posredno preko integriranja meritev ži-
roskopa, z informacijo, ki jo dobi neposredno iz meritev vektorja gravitacije,
in tako učinkovito izloči visokofrekvenčni merilni šum. Primerjava slik 6.3
in 6.5 jasno pokaže prednosti, ki jih prinaša združevanje podatkov. Zanimivo
si je ogledati še potek napake ocene (slika 6.6). Na sliki izstopata odseka po
vklopu oziroma izklopu krmiljenja zakrilc, kjer so meritve vektorja gravita-
cije neveljavne. V tem času Kalmanov ﬁlter uporablja le prediktor, zaradi
česar napaka ocene ne vsebuje vpliva visokofrekvenčnega merilnega šuma
pospeškometra. Poudariti velja, da bi se v primeru nezanemarljivih ničelnih
vrednosti bω napaka na tem odseku hitreje kopičila. Povprečna vrednost
napake je enaka [0.00, 0.00, 0.01]Tm/s2, medtem ko je standardni odklon na-
pake ocene enak [0.09, 0.09, 0.05]Tm/s2. V primerjavi z meritvijo g˜d se je
natančnost poznavanja vektorja gravitacije izboljšala približno za faktor 10.
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Slika 6.5 Primer ocene vektorja gravitacijskega pospeška, ki jo do-
bimo z združevanjem meritev žiroskopa in predobdelanih meritev po-
speškometra (črtkano je prikazana prava vrednost).
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Slika 6.6 Potek napake v oceni vektorja pospeška gravitacije.
6.2.6 Meritev vektorja magnetnega polja
Krajši odsek meritev vektorja magnetnega polja prikazuje slika 6.7. Oči-
tno je razmerje signal-šum v primeru magnetnega polja ugodnejše zaradi
razmeroma velike vodoravne komponente polja. Naslednja slika 6.8 pa pri-
kazuje napako meritev skupaj s signalom veljavnosti meritev. Napako me-
ritev tvori le visokofrekvenčni šum, vendar se kljub temu lahko zgodi, da
logika za ugotavljanje veljavnosti zazna nadpovprečno velik merilni šum
kot anomalijo magnetnega polja ter nastavi mag_val = 0. Povprečna vre-
dnost in standardni odklon napake sta enaka [−0.01, 0.04, 0.01]T 10−6T ter
[6.32, 6.31, 6.37]T 10−6T.
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Slika 6.7 Primer izmerjene vrednosti vektorja magnetnega polja (črt-
kano je prikazana prava vrednost).
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Slika 6.8 Napaka meritev vektorja magnetnega polja ε(m˜d) in signal
za določanje veljavnosti meritev vektorja magnetnega polja.
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6.2.7 Ocena vektorja magnetnega polja
Kot pri ocenjevanju vektorju gravitacije opazimo podoben učinek združeva-
nja podatkov tudi v primeru vektorja magnetnega polja (slika 6.9). Ocena x
in y komponente vektorja magnetnega polja je boljša kot v primeru vektorja
gravitacije, kar je posledica ugodnejšega razmerja med velikostjo uporabnega
signala in šuma. Povprečna napaka ocene znaša [0.00, 0.00, 0.03]T 10−6T,
medtem ko se standardni odklon zmanjša na [0.50, 0.52, 0.51]T 10−6T. Po-
dobno kot v primeru gravitacijskega pospeška, se je natančnost poznavanja
vektorja magnetnega polja izboljšala približno za faktor 10.
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Slika 6.9 Primer ocene vektorja magnetnega polja, ki jo dobimo z
združevanjem meritev žiroskopa in magnetometra (črtkano je prika-
zana prava vrednost).
6.2.8 Ocena azimuta letala z uporabo kompasa brez
kompenzacije nagiba in naklona
Na podlagi ocen opazovanega vektorja pospeška gravitacije gˆd in vektorja
magnetnega polja mˆd sedaj lahko določimo oceno orientacije letala. Naj-
preprostejša je ocena azimuta letala ψˆnc, ki jo dobimo s kompasom brez
kompenzacije nagiba in naklona. Napako te ocene podajamo na sliki 6.10.
Kot pričakovano je napaka ψˆnc sorazmerna velikosti nagiba diska letala ϕTPP
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(slika 6.10b). V uvodnem delu pa smo opozorili, da je napaka takega kom-
pasa odvisna tudi od smeri nagiba diska letala. Če bi namreč letalo letelo
bližje smeri vzhod-zahod, bi bila napaka še večja, če pa bi letelo čedalje bolj
vzporedno smeri sever-jug, bi napaka postajala čedalje bolj neodvisna od ve-
likosti nagiba diska [74]. Srednja vrednost napake v našem primeru je enaka
−1.5◦, standardni odklon napake pa je enak 3.1◦.
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Slika 6.10 Potek napake v oceni azimuta letala, ki jo dobimo s pomo-
čjo preprostega elektronskega kompasa brez kompenzacije nagiba in
naklona (a). Napaka je sorazmerna velikosti nagiba diska letala ϕTPP
(b).
6.2.9 Ocena orientacije letala
Sliki 6.11 in 6.12 prikazujeta napake v oceni orientacije letala, ki jih dobimo z
uporabo enačb elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in naklona ter
z uporabo metode TRIAD. Poteka napak ocene azimuta ε(ψˆc) in ε(ψˆt) sta si
precej podobna, medtem ko se napake v oceni nagiba in naklona kvalitativno
bolj razlikujejo. Do te razlike najverjetneje pride zato, ker metoda TRIAD v
celoti upošteva informacijo, ki jo dobi z oceno mˆd, medtem ko del informacije
v oceni gˆd zavrže [77]. Hkrati se je izkazalo, da je (najverjetneje iz istega
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ε(ψˆc) ε(ϑˆc) ε(ϕˆc) ε(ψˆt) ε(ϑˆt) ε(ϕˆt)
µ −0.3 0.0 0.0 −0.3 0.0 0.0
σ 1.5 0.5 0.5 1.5 0.6 0.6
Tabela 6.4 Statistika napak v oceni orientacije letala, podana v sto-
pinjah (povprečna vrednost µ ter standardni odklon σ).
razloga) ocena orientacije, ki jo dobimo z metodo TRIAD, bolj občutljiva
na motnje v oceni magnetnega polja. Statistike napak podaja tabela 6.4.
Uspešnost obeh metod je primerljiva, pri čemer pa se je nekoliko bolje izkazal
elektronski kompas.
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Slika 6.11 Potek napak v oceni orientacije letala, ki jo določimo s
pomočjo enačb elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in na-
klona.
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Slika 6.12 Potek napak v oceni orientacije letala, ki jo določimo s
pomočjo metode TRIAD.
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6.2.10 Ocena orientacije diska letala
Sliki 6.13 in 6.14 prikazujeta ocene orientacije diska letala, ki ju dobimo z
uporabo obeh obravnavanih metod. Opozorimo naj, da vodoravna lega diska
pri izračunu smeri nagiba diska predstavlja singularno “točko”. Namreč, ko je
disk letala vodoraven, smeri nagiba ne moremo določiti. Ko pa je disk skoraj
vodoraven, postane izračun smeri močno občutljiv na motnje, saj se njihov
vpliv v okolici omenjene singularnosti ojača. To pojasni velika odstopanja v
ocenah smeri nagiba diska v prvi in četrti fazi leta. Istočasno se pojasni tudi,
zakaj je potrebno pri določanju orientacije diska letala uporabiti nizkoprepu-
stni ﬁlter, ki oceno smeri dodatno zgladi (NTPP = 80, poglavje 4.8.4). Obe
sliki prikazujeta tudi azimut smeri vodoravne hitrosti leta, iz česar vidimo,
da je na podlagi ocene smeri nagiba diska letala mogoče podati dobro oceno
o smeri leta.
Z obema metodama nam uspe določiti dobre ocene orientacije diska letala,
pri čemer pa je ponovno nekoliko boljši elektronski kompas. Statistike napak
podaja tabela 6.5. Napako smeri nagiba diska smo zaradi lažje primerljivosti
med obema metodama določili na skrajšanem intervalu 3 s < t < 17 s.
Ponovno se pokaže tudi, da je metoda TRIAD bolj občutljiva na motnje v
oceni opazovanih vektorjev.
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Slika 6.13 Potek ocene orientacije diska letala, ki jo določimo na
podlagi rezultatov elektronskega kompasa s kompenzacijo nagiba in
naklona.
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Slika 6.14 Potek ocenei orientacije diska letala, ki jo določimo na
podlagi rezultatov metode TRIAD.
ε(ψˆTPPc) ε(ϕˆTPPc) ε(ψˆTPP t) ε(ϕˆTPP t)
µ −0.3 0.2 0.3 0.3
σ 4.8 0.5 7.7 0.4
Tabela 6.5 Statistika napak v oceni orientacije diska letala, podana
v stopinjah (povprečna vrednost µ ter standardni odklon σ).
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6.3 Zaključne ugotovitve
Na podlagi simuliranega eksperimenta lahko potrdimo, da so predlagani
algoritmi senzorskega sistema vsevrtečega letala zastavljeni pravilno. Is-
točasno lahko glede na kvaliteto pridobljenih rezultatov sklepamo, da so
predlagani algoritmi tudi učinkoviti. Podobno študijo smo opravili še za
primer vertikalnega poleta in prav tako dosegli dobre rezultate. Vendar pa
bi se najverjetneje prenaglili, če bi podoben uspeh predlaganega sistema pri-
čakovali tudi pri realnem eksperimentu. Čeprav si pri izgradnji simuliranega
eksperimenta prizadevamo zajeti vse ključne pojave, ostaja simulirani proces
vedno le boljši ali slabši približek realnega procesa, in je zato v marsikaterem
pogledu idealiziran, bodisi namenoma bodisi nehote. Zato bi v zaključnem
poglavju poskusili opozoriti na ovire in težave, ki jih lahko pričakujemo pri
realizaciji predlaganih idej, ter hkrati podali nekaj uporabnih napotkov, ki
sledijo iz uvida, pridobljenega s pomočjo simulacij.
Pri simulaciji senzorskega sistema vsevrtečega letala smo zanemarili spre-
menljive ničelne vrednosti senzorjev in na ta način senzorje idealizirali. Drži,
da lahko s kalibracijo senzorskega sistema vpliv ničelnih vrednosti v dobršni
meri eliminiramo, kar potrjujejo tudi dobri rezultati v sklopu študije izvedlji-
vosti. Vendar pa ničelne vrednosti po opravljeni kalibraciji s časom lezejo,
zaradi česar bi v oceni orientacije pričela naraščati sistematična napaka. Iz
tega razloga bi bilo smiselno senzorski sistem nadgraditi z algoritmi, ki omo-
gočajo hitro rekalibracijo ničelnih vrednosti kar na terenu, npr. [90–92].
Motnje, ki jih povzročajo pogonski motorji brezpilotnih letal v splošnem,
predstavljajo eno izmed večjih ovir pri uporabi obravnavanih senzorjev. Na
podlagi različnih poročil o vplivu motorjev na meritve senzorjev sklepamo, da
je vpliv motorjev v veliki meri odvisen od podrobnosti pri izvedbi celotnega
elektromehanskega sistema letala. Zato je smiselno, da se ne zadovoljimo s
preprosto montažo senzorskega sistema na predvideno mesto na letalu, pač
pa poskusimo preučiti, kaj je mogoče storiti, da v čim večji meri preprečimo
nastanek teh motenj.
V primeru uporabe pospeškometra na dvokrilnem vsevrtečem letalu bi
bilo smiselno vibracije motorjev mehansko izolirati od senzorskega sistema
na treh različnih stopnjah: na stičišču motorja in nosilne palice, na stičišču
palice in osrednjega dela letala ter na stičišču osrednjega dela in senzorskega
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vezja. Preprečitev prenašanja mehanskih vibracij se doseže z uporabo po-
sebnih materialov, kot npr. v [93]. O izolaciji mehanskih vibracij v primeru
enokrilnega vsevrtečega letala poročajo v [4]. Velikost vibracij lahko zmanj-
šamo tudi s premišljeno izbiro propelerja. Tako npr. v [2] poročajo, da je
smotrno uporabiti propeler s tremi ali več kraki. Smiselno se je tudi prepri-
čati, da je uporabljeni propeler dobro uravnotežen [4].
Pri uporabi magnetometra je pametno upoštevati splošne napotke za
zmanjšanje elektromagnetnih interferenc [94, 95]. Zmanjšanje vpliva interfe-
renc lahko dosežemo s povečanjem razdalje med senzorjem in napajalnimi vo-
dniki, krajšanjem dolžine napajalnih vodnikov, uporabo ozemljenega oklopa,
prepletanjem napajalnih vodnikov, nižanjem napajalnega toka na račun ve-
čanja napajalne napetosti ter spreminjanjem orientacije baterije. Uporabo
magnetometra na brezpilotnem letalu lahko dodatno otežijo vplivi t. i. tr-
dega in mehkega železa v konstrukciji letala (angl. hard and soft iron eﬀects),
iz česar sledi, da je smiselno premišljeno izbrati materiale za izgradnjo letala.
Če to ni dovolj, je potrebno izvesti posebno kalibracijo, ki poskrbi za elimi-
nacijo tovrstnih motenj [96].
Šele ko poskrbimo, da smo zadovoljivo preprečili motnje v meritvah
senzorjev že pri njihovem nastanku, se je smiselno lotiti izločanja motenj
s pomočjo algoritmov za obdelavo signalov. Pri tem se je predlagani Kal-
manov ﬁlter izkazal kot učinkovito orodje. Poudarimo naj, da se uspešnost
Kalmanovega ﬁltra skriva predvsem v tem, da ﬁlter na razmeroma preprost
način izkoristi komplementarno naravo senzorjev pospeška in magnetnega
polja na eni strani ter žiroskopa na drugi. Zato je v primeru, ko uporabo
magnetometra in pospeškometra otežujejo elektromagnetne interference
in vibracije, smiselno izbrati tak žiroskop, ki je dobro odporen na obe
omenjeni motnji. Elektromagnetne motnje običajno ne predstavljajo težav
pri uporabi žiroskopa, medtem ko smo za vpliv vibracij že omenili, da
senzorji z diferencialnim načinom merjenja dosegajo dobro odpornost na
tovrstno motnjo.
Ko z zgoraj obravnavanimi prijemi poskrbimo za uspešne meritve na vse-
vrtečem letalu, se lahko nato posvetimo kalibraciji geometrijskih parametrov.
Pri modeliranju letala smo predpostavili, da je le-to idealno simetrično, v
realnem primeru pa tega ne moremo zagotoviti. Asimetrija je v primeru ka-
libracije geometrije problematična, ker povzroči asimetrično porazdelitev sil,
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ki delujejo na letalo. To pa pomeni, da se sile v fazi lebdenja, ki so razpo-
rejene okoli težišča letala, ne izničijo popolnoma. Iz tega sledi, da se pojavi
translacijski pospešek (tj. a∗A = atran > 0), ki povzroči hitro, a majhno
opletanje težišča letala v vodoravni ravnini. Na ta pojav smo že opozorili v
primeru enokrilnega vsevrtečega letala (poglavje 2.2.2). Tovrstni translacij-
ski pospešek očitno predstavlja motnjo pri izvedbi kalibracijskih meritev u˜s1
in u˜s3, kar pa se na koncu odrazi v sistematični napaki pri izločanju radialnega
pospeška arad s.
Pričakujemo lahko dva glavna vira asimetrije v porazdelitvi sile na letalo.
Geometrijska asimetrija letala povzroči asimetrijo v porazdelitvi aerodina-
mične sile na letalo. Vpliv te vrste asimetrije lahko najverjetneje dovolj
dobro omilimo že s precizno izdelavo letala. Večji problem pa predstavlja
asimetrija v silah, ki ju ustvarjata propelerja vsevrtečega letala. Očitno
je potrebno zagotoviti, da se oba propelerja v fazi vrtenja vrtita s čimbolj
enako hitrostjo. To pomeni, da je potrebno uporabiti regulator motorja,
ki omogoča kvalitetno regulacijo hitrosti vrtenja, ali pa izvesti kalibracijo
hitrosti vrtenja obeh pogonskih motorjev. Smiselno je uporabiti tudi kvalite-
tne propelerje, kar zagotavlja, da bosta koeﬁcienta potiska obeh propelerjev
čimbolj enaka. Če nam z vsemi navedenimi ukrepi uspe zagotoviti kvali-
tetno kalibracijo geometrijskih parametrov, potem lahko pričakujemo, da
bo izločanje radialnega pospeška zaradi vrtenja letala razmeroma učinkovito.
Naslednji večji problem pri izvedbi predlaganega senzorskega sistema se
prav tako tiče sile, ki jo povzročata propelerja. Zagotoviti je namreč po-
trebno, da meritve vektorja gravitacije v stacionarni fazi leta postanejo ve-
ljavne. To pa pomeni, da je potrebno na nekakšen način odstraniti dinamično
motnjo, ki jo povzroča utripanje sile propelerjev pri vodoravnem letu. Utri-
panje sile lahko omilimo z uporabo propelerjev, ki imajo položnejšo karak-
teristiko koeﬁcienta potiska Ct(J) in so zato manj občutljivi na spremembe
hitrosti vpadnega toka zraka, vendar najbrž le-to ne bo dovolj. Pospešek
zaradi utripanja sile propelerjev bi lahko eliminirali s pomočjo modeliranja,
podobno kot v primeru radialnega pospeška. Kljub temu predlagamo, da se
problem utripanja sile propelerja najprej poskusi rešiti s cikličnim krmilje-
njem propelerjev. Tovrstna kompenzacija je smiselna tudi zato, ker utripanje
sile propelerjev ustvarja pospešek, ki v povprečju nasprotuje vodoravnemu
gibanju letala (sila propelerja je namreč večja na nazadujoči strani diska),
zaradi česar pa letalo izgublja učinkovitost. Predlagana strategija cikličnega
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krmiljenja propelerjev je sicer nenavadna, a se glede na rezultate v [58] zdi
izvedljiva. Najverjetneje pa bi bilo za izvedbo take strategije krmiljenja po-
trebno razviti namenski regulator motorjev.
Za uspešno izvedbo kompenzacije utripanja sile s cikličnim krmiljenjem
propelerjev je potrebno določiti še parameter kpa. Pri tem bi si bilo mogoče
pomagati z logiko za ugotavljanje veljavnosti meritev vektorja gravitacije.
Osnovali bi lahko kalibracijski postopek, pri katerem bi letalo najprej
vzpostavilo stacionarni vodoravni let ter nato spreminjalo parameter kpa
tako, da bi meritve vektorja gravitacije postale veljavne. Naslednji smiselni
korak pa bi morda bil sistem za adaptivno kompenzacijo utripanja sile
propelerjev, ki bi glede na veljavnost meritev sproti prilagajal parameter kpa.
Tak sistem bi namreč poenostavil uporabo cikličnega krmiljenja propelerjev
v primerih, ko letalo kombinira vodoravni in vertikalni let.
Logika za ugotavljanje veljavnosti meritev se je glede na preprosto
zasnovo izkazala razmeroma dobro. Logiko bi bilo enostavno in smiselno
nadgraditi tako, da bi bile napake pri ugotavljanju veljavnosti manj ško-
dljive. Povedano natančneje, ugodneje je, če logika označi veljavne meritve
za neveljavne kot pa obratno. Namreč če logika ob prisotnosti dinamične
motnje a∗A > 0 nepravilno ugotovi veljavnost meritev še preden motnja
izzveni, se motnja razmeroma močno vnese v oceno Kalmanovega ﬁltra. To
se zgodi zato, ker negotovost ocene stanja ﬁltra Pk tekom neveljavnosti meri-
tev hitro raste, zaradi česar prične ﬁlter veljavne meritve upoštevati močneje.
Krajši premislek pokaže, da so bili vsi do sedaj obravnavani ukrepi in na-
sveti namenjeni predvsem izboljšanju kvalitete senzorskih meritev. Namreč
če zagotovimo dovolj dobre meritve vektorja gravitacije in vektorja magne-
tnega polja, bodo dobre tudi ocene teh opazovanih vektorjev in posledično
tudi ocena orientacije letala. Pri tem velja opozoriti na določanje orienta-
cije, ko je nagib diska letala majhen. V tem primeru je velikost uporabnega
signala (tj. g˜dx in g˜
d
y ) majhna, kar lahko privede do velike relativne napake
v oceni nagiba in naklona letala. Relativna napaka ocene v tem primeru
lahko postane velika tudi zaradi sistematične napake, ki jo povzročijo ničelne
vrednosti senzorjev, kar ponovno govori v prid rednim izvedbam kalibracije
ničelnih vrednosti s hitrimi kalibracijskimi postopki kar na terenu.
Oceno orientacije letala bi lahko izboljšali tako, da bi namesto preproste
metode TRIAD uporabili katero izmed naprednejših metod, ki problem
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Wahbe rešujejo optimalneje. Predvsem bi bilo smiselno preučiti metode, ki
v primeru, ko orientacijo določamo na podlagi opazovanj le dveh vektorjev,
rešitev podajajo v eksplicitni obliki (angl. closed-form solution) [77] in ne
zahtevajo iterativnega iskanja rešitve, ki veča računsko zahtevnost metode.
Računska zahtevnost predlaganih algoritmov se zdi primerna za visoke
realnočasne zahteve, ki jih postavlja dinamika vsevrtečih letal. Kot zani-
mivost naj izpostavimo, da je mogoče v primeru uporabe metode TRIAD
določiti oceno orientacije letala, ne da bi na poti od meritev vektorjev
gravitacije in magnetnega polja, preko združevanja podatkov s Kalmanovim
ﬁltrom do določitve rotacijske matrike orientacije letala bilo potrebno
izračunati vrednost ene same harmonične funkcije (v primeru ocenjevanja
orientacije letala s Kalmanovim ﬁltrom na nivoju Eulerjevih kotov temu
ni tako [25]). V primerih, kjer dolžina povprečenja signala ni pomembna,
bi računsko zahtevnost nizkoprepustnih ﬁltrov lahko zmanjšali z uporabo
ugodnejših ﬁltrov kot je na primer t. i. alpha ﬁlter [67]. Nazadnje le še
dodajmo, da si problem računske zahtevnosti lahko močno olajšamo z
izbiro primernega procesorja za obdelavo senzorskih signalov. Uporaba
procesorjev, ki vsebujejo dodatno enoto za računanje s plavajočo vejico
(npr. [97]), bistveno pohitri izvajanje algoritmov.
Zadnja ugotovitev, ki jo še želimo podati, pa se tiče sistema za upravljanje
vsevrtečega letala v prostoru. Pokazali smo, da je celovito določanje orienta-
cije vsevrtečega letala zelo zapleten problem. Iz tega sledi, da je za izvedbo
sistema za ciklično krmiljenje zakrilc smiselno uporabiti poenostavljeno
rešitev, ki jo dobimo z elektronskim kompasom brez kompenzacije nagiba in
naklona, vsaj dokler se določanje celovite orientacije letala ne bi izpopolnilo
do mere, ki bi zagotavljala visoko zanesljivost. Poenostavljena ocena
azimuta letala ψˆnc v splošnem sicer vsebuje sistematično napako, vendar pa
je zelo robustna in neodvisna od problematičnih meritev pospeškometra.
Hkrati je mogoče vpliv sistematične napake na smer vodoravnega leta omiliti
s pomočjo meritev modula GPS, ki je dandanes skoraj običajni sestavni del
senzorskega sistema brezpilotnih letal, namenjenih za zunanjo uporabo. Na
ta način bi lahko kompenzirali tudi napako v smeri vodoravnega leta, ki jo
lahko pričakujemo zaradi zakasnitev v odzivu motorjev, s katerimi krmilimo
zakrilca letala.
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Na tem mestu v sklopu disertacije zaključujemo z ovrednotenjem pre-
dlaganega senzorskega sistema vsevrtečega letala. S pomočjo simulacij smo
opozorili na mnogo problemov, ki otežujejo določanje orientacije na tovr-
stnem letalu in ki bi zgolj s praktičnimi eksperimenti zelo verjetno ostali
slabo razumljeni. Zelo verjetno pa je tudi, da bo praktični eksperiment s
pravim letalom odprl nova vprašanja in probleme, ki pa jih zgolj s simulacijo
ni bilo mogoče predvideti.
6.4 Povzetek poglavja
Predlagani senzorski sistem smo ovrednotili na podlagi simuliranega vodorav-
nega leta vsevrtečega letala. Pri tem smo motnje, ki nastanejo kot posledica
delovanja pogonskih motorjev, modelirali kot beli Gaussov šum z ničelno
povprečno vrednostjo. Razmerje povprečne velikosti šuma glede na velikost
uporabnega signala je bilo enako 10 % v primeru meritev vektorja gravitacije
ter 20 % v primeru meritev vektorja magnetnega polja. Vsi sklopi senzor-
skega sistema so pokazali zelo dobre rezultate, kar je omogočilo določitev
Eulerjevih kotov letala z napako, ki je v povprečju znotraj intervala ±1◦.
Ugotavljamo, da so predlagani algoritmi smiselni, učinkoviti in primerni za
reševanje problemov, na katere je opozorila simulacijska študija senzorskih
signalov. Kljub dobrim rezultatom pa lahko pri realizaciji predlaganega sis-
tema pričakujemo težave, na katere smo opozorili v zaključku. Predvsem
je problematično zagotavljanje kvalitetnih senzorskih meritev, kamor spada
tudi izvedba sistema za kompenzacijo utripanja sile propelerjev. Zato pre-
dlagamo, da se sistem za upravljanje letala s cikličnem krmiljenjem zakrilc
najprej realizira na podlagi poenostavljenega elektronskega kompasa, ki si-
cer nudi manjšo točnost, vendar pa ni odvisen od problematičnih meritev
vektorja gravitacije in je zato zanesljivejši in robustnejši.
7Zaključek
Pregled razvoja vsevrtečih brezpilotnih letal je pokazal, da je senzorski sis-
tem za določanje orientacije letala ključni del elektronskega sistema, s kate-
rim letalo upravljamo v prostoru. Uporaba senzorjev, ki sestavljajo tipično
inercialno merilno enoto za določanje orientacije, je zaradi izredne dinamike
tovrstnih letal netrivialna. Odločili smo se, da problematiko razvoja inercial-
nega senzorskega sistema za vsevrteče letalo proučimo s pomočjo simulacij.
Glede na dinamiko letala, ki otežuje izvedbo praktičnega eksperimenta in ra-
zumevanje empiričnih rezultatov, se je zdela izbrana metodologija smiselna.
Ključne ugotovitve disertacije in poudarke smo zbrali na tem mestu.
Pokazali smo, da je mogoče na osnovi razmeroma preproste teorije dina-
mične gibalne količine elementov razviti dinamični model vsevrtečega letala,
ki je računsko ugoden, modularen, enostavno nadgradljiv in hkrati kvalita-
tivno dovolj dobro opiše dinamiko vsevrtečih letal v različnih režimih leta.
Rezultati simulacij predstavljenega modela letala so celo primerljivi z re-
zultati naprednejšega in rigoroznejšega modela. Dinamični model letala se
je izkazal za zelo koristno orodje, ki omogoča vpogled v neobičajno naravo
vsevrtečih letal, poglablja razumevanje njihovih mehanizmov stabilnosti ter
osvetljuje probleme, ki bi sicer ostali spregledani ali pa morda napačno razu-
mljeni. Predvsem se je vrednost modela pokazala pri zasnovi in načrtovanju
senzorskega sistema. Predstavljeni model bi lahko v prihodnje na podoben
način uporabili pri načrtovanju in razvoju sistema za vodenje letala.
Simulacijska študija senzorskih signalov je pokazala, da je uporaba ma-
gnetometra na vsevrtečem letalu načeloma neproblematična. Največji pro-
blem pri obdelavi meritev magnetnega polja predstavlja časovna občutljivost
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signalov, na kar je opozorila študija izvedljivosti senzorskega sistema. Preo-
stale težave pri rabi magnetnega senzorja pa so enake kot pri vseh brezpilo-
tnih letalih, pri čemer so kritične najverjetneje motnje, ki nastanejo zaradi
delovanja pogonskih motorjev letala.
Kot je bilo mogoče pričakovati, predstavlja uporaba pospeškometra na
vsevrtečem letalu velik izziv. Pokazali smo, da sta v meritvah pospeško-
metra ključni motnji radialni pospešek, ki nastane zaradi vrtenja letala, in
translacijski pospešek letala. Vendar pa se je v nasprotju s pričakovanji osta-
lih raziskovalcev vsevrtečih letal izkazalo, da predstavlja rotacijski pospešek
pravzaprav manjšo težavo. Pokazali smo, da je mogoče s previdno izdelavo
simetričnega dvokrilnega letala izvesti kalibracijske meritve v fazi lebdenja
letala, na podlagi katerih določimo geometrijsko lego pospeškometra glede
na os vrtenja letala. Ker pa je os vrtenja vsevrtečih letal izrazito stabilna,
je mogoče s pomočjo informacije o geometrijski legi pospeškometra in me-
ritev rotacijske hitrosti letala razmeroma enostavno izločiti moteči radialni
pospešek v vseh režimih leta. Večjo težavo pri rabi pospeškometra predsta-
vlja translacijski pospešek, ki je tekom leta odvisen od mnogih dejavnikov
in zato predstavlja kompleksnejšo motnjo. Izkazalo se je namreč, da tudi v
fazi stacionarnega leta, ko se letalo giblje pri navidez enakomerni hitrosti,
translacijski pospešek ni enak nič. Razlog za to se skriva v periodičnem spre-
minjanju sile aerodinamičnega vzgona in sile propelerjev, do katerega pride
tekom vodoravnega gibanja letala. Pokazali smo, da je mogoče vpliv sile
vzgona izločiti s preprostim adaptivnim ﬁltrom. Za izločitev motnje zaradi
utripanja sile propelerjev pa predlagamo kompenzacijo utripanja s ciklič-
nim krmiljenjem hitrosti vrtenja propelerjev. Taka kompenzacija je ugodna
tudi s stališča učinkovitosti letala. Simulacije so potrdile, da je predlagana
strategija kompenzacije smiselna, vendar pa izvedba takega sistema zahteva
dodatne raziskave, predvsem na področju krmiljenja pogonskih motorjev in
določanju ustrezne amplitude cikličnega krmiljenja propelerjev.
Predlagani algoritmi za obdelavo senzorskih signalov so preprosti in zato
ne predstavljajo velike računske obremenitve. Tudi predlagani algoritem za
združevanje senzorskih meritev na nivoju opazovanja vektorjev je računsko
ugoden. Drži, da je v primeru opazovanja vektorja gravitacije in magnetnega
polja pravzaprav potrebno izvajati dva Kalmanova ﬁltra, vendar situacija ni
tako slaba. Prehodna matrika je enaka za oba ﬁltra in jo je zato v da-
nem časovnem koraku potrebno izračunati le enkrat. Hkrati so enačbe ﬁltra
poenostavljene, saj je ﬁlter linearen in merilna matrika ﬁltra identična. V
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določenih primerih je lahko tak pristop združevanja senzorskih meritev celo
zaželen, saj omogoča združevanje meritev magnetnega senzorja in žiroskopa
neodvisno od združevanja meritev pospeškometra in žiroskopa. V izrednih
razmerah bi bilo tako združevanje senzorskih meritev mogoče pohitriti s para-
lelnim izvajanjem algoritmov. Predlagani ﬁlter se je izkazal kot enostaven za
razumevanje in intuitiven za uporabo, enostaven za uglaševanje ter učinkovit
pri izločanju merilnega šuma in premoščanju nenaključnih motenj. Hkrati
nudi tudi raznolike možnosti uporabe. Lahko ga uporabimo pri izdelavi poe-
nostavljenega elektronskega kompasa brez kompenzacije nagiba, kjer senzor
pospeška sploh ni potreben, ali pa pri realizaciji enote za merjenje nagiba in
naklona, kjer pa ne potrebujemo senzorja magnetnega polja. Filter je prav-
zaprav uporaben za ocenjevanje poljubne vektorske veličine, ki jo opazujemo
z rotirajočega telesa. Sistem za ocenjevanje orientacije vsevrtečega letala
bi tako lahko enostavno nadgradili z dodatkom senzorja sonca (angl. sun
sensor), ki meri vektor smeri sonca, pri čemer pa bi nato morali uporabiti
splošnejšo metodo za določanje orientacije na podlagi opazovanja vektorjev.
Nazadnje je potrebno poudariti še, da ima pomembno vlogo pri doseganju
učinkovitosti Kalmanovega ﬁltra tudi logika za ugotavljanje veljavnosti me-
ritev. Predlagana logika je zelo enostavna in bi jo bilo smiselno v prihodnje
nadgraditi.
Predlagani metodi za določanje celovite orientacije v prostoru sta se izka-
zali za primerljivi, pri čemer je metoda TRIAD pokazala večjo občutljivost
na napake v oceni vektorja magnetnega polja. Kljub temu metoda TRIAD
v navezi s Kalmanovim ﬁltrom opazovanih vektorjev predstavlja zanimivo
orodje, ki omogoča eleganten izračun kvalitetne ocene orientacije, podane
v obliki rotacijske matrike. Čeprav simulacije predlaganega senzorskega sis-
tema obljubljajo dobre rezultate pri določanju celovite orientacije vsevrtečega
letala, predlagamo, da se sistem za ciklično krmiljenje zakrilc najprej izvede
na podlagi poenostavljenega elektronskega kompasa, ki sicer nudi manjšo
točnost, vendar pa ni odvisen od problematičnih meritev vektorja gravitacije
in je zato zanesljivejši in robustnejši.
Disertacijo zaključujemo z ugotovitvijo, da je predlagani senzorski sistem
dvokrilnega vsevrtečega letala zrel za nadaljnje raziskave na realnem letalu.
V ta namen smo izdelali letalo, ki ga prikazuje slika 7.1. Z letalom smo opra-
vili serijo poskusnih poletov z osnovno elektroniko, ki je omogočala let zgolj
v vertikalni smeri. Poskusni poleti zaenkrat potrjujejo dobro pasivno stabil-
nost letala. Na podlagi prototipnega senzorskega vezja smo izdelali senzorsko
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vezje in glavno procesorsko vezje, ki sta primerna tudi za manjša vsevrteča
letala (slika 7.2). Senzorsko vezje poleg obravnavanih senzorjev vsebuje še
barometrični višinomer in modul za globalno pozicioniranje GPS, ki bosta
pripomogla k ovrednotenju modela letala in kasneje k sistemu za vodenje
letala. V prihodnje nameravamo predlagane algoritme, ideje in pristope po-
stopoma preveriti še z realnim eksperimentom, pri čemer pa pričakujemo, da
se bodo odprla nova vprašanja in problemi, ki jih zgolj s simulacijo ni bilo
mogoče predvideti.
Slika 7.1 Letalo, s pomočjo katerega nameravamo tekom nadaljnjega
raziskovalnega dela preizkusiti predlagani elektronski sistem.
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Slika 7.2 Senzorsko vezje in nad njim glavno procesorsko vezje.
7.1 Seznam objav
Objavili smo izvirni znanstveni članek v reviji, ki jo indeksira SCI Expanded:
• G. Matič, M. Jankovec, D. Jurman and M. Topič. Feasibility study
of attitude determination for all-rotating unmanned aerial vehicles
in steady ﬂight. Journal of Intelligent & Robotic Systems, doi:
10.1007/s10846-014-0173-z, 2015.
V reviji, ki jo prav tako indeksira SCI Expanded, je sledeči manuskript še v
procesu pregledovanja:
• G. Matič, M. Topič. and M. Jankovec. A simpliﬁed mathematical mo-
del of a monocopter based on the unsteady blade element momentum
theory. Journal of Aircraft (AIAA).
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Rezultate našega raziskovalnega dela smo predstavili tudi na naslednjih med-
narodnih konferencah:
• G. Matič, D. Jurman, M. Jankovec in M. Topič. Development and va-
lidation of attitude estimation system for all-rotating unmanned aerial
vehicles. Na 48th International Conference on Microelectronics, Devi-
ces and Materials & the Workshop on Ceramic Microsystems, strani
231–236, Otočec, Slovenija, september 2012.
• G. Matič, D. Jurman, M. Jankovec in M. Topič. Tilt determination pro-
cedure for all-rotating unmanned aerial vehicles. Na 49th International
Conference on Microelectronics, Devices and Materials & the Workshop
on Digital Electronic Systems, strani 181–186, Kranjska Gora, Slove-
nija, september 2013.
• G. Matič, M. Jankovec in M. Topič. A simulation study of the ma-
gnetometer and accelerometer signals during forward ﬂight of a mono-
copter. Na 50th International Conference on Microelectronics, Devices
and Materials, strani 163–168, Ljubljana, Slovenija, oktober 2014.
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7.2 Izvirni prispevki k znanosti
Menimo, da smo v pričujoči doktorski disertaciji podali naslednje izvirne
prispevke k znanosti:
• namenski inercialni senzorski sistem, odporen na visoko rotacijsko di-
namiko dvokrilnega vsevrtečega letala, ki obsega zasnovo, analizo in
identiﬁkacijo poglavitnih virov napak;
• računsko ugoden algoritem za realnočasno ocenjevanje orientacije dvo-
krilnega vsevrtečega letala, ki obsega zasnovo in analizo ter
• nelinearni dinamični model vsevrtečega dvokrilnega letala za namen
analize leta dvokrilnega vsevrtečega letala in podporo pri načrtovanju
elektronskega sistema za upravljanje letala.
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